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WELCOME TO THE EXTRAORDINARY REALM OF 
“SPACE TRAVELLERS!” 


Space Travellers has contacts around the globe - and out into the universe - which make it possible for you to go 
back stage of the greatest star-filled production in the history of man-kind. The stage, normally reserved for 
professionals and scientists, is set and the spotlight is on you! What will your adventure be? A walk in space? A week 
in orbit? Or are you a hardcore performer... rocketing up to the International Space Station to rub elbows with the 
stars? The choice is yours! 


Around the globe, whether it's Europe, Russia, South America, Japan, or in the United States, adventurous and 

curious humans are thirsty for a new kind of excitement. Are you the type to journey into the universe via an 

observatory in the Atacama Desert, or how about a jaunt in a Russian MiG - 31 fighter jet... out to the “Edge of 

Space?” Experience weightlessness with a group of friends in a parabola flight, or plan the trip you've dreamed of 

since you were a small child, standing under a vast, dark dome filled with stars so bright you were sure you could 

just reach out... farther..a little farther... until you touch the sky. Take off on a flight of your own... whatever your 
pleasure; we can meet your wants, needs, dreams and desires! 


lf it's the business of space travel you are interested in, we are experts in the field of 
promotion and booking. We can organize space-oriented events and fairs, from 
astronomy to flight experiences, and even space travel. Your participants and clients 
will be astonished when they find out what adventures await them! We have the 
products and services you need, and we can customize your logos and art work 
around our “12th Floor Adventures.” Market yourself world-wide with our marketing 
concepts. 


Space Travellers can offer you all of the products and promotional items you need, so 
that your presentation to the public is professional and exciting. We are space experts 
and we put our knowledge to work for you. We've done all of the research for you. In 
addition, we can handle all of your publicity for you: press releases professionally 
composed with your audience in mind, articles suitable for magazines and 
newspapers, and testimonials from our satisfied customer who have experienced 
space travel, flight experiences, and who have gained first-hand knowledge of 
astronomical sciences. 





We will work with you step-by-step to ensure your success and customer satisfaction. Give us the opportunity to 
become your partner in space travel. 


Those who came before us made certain that this country rode the first waves of the industrial revolution, the first 
waves of modern invention and the first wave of nuclear power. And this generation does not intend to founder in 
the backwash of the coming age of space. We mean to be part of it - we mean to lead it. - John F. Kennedy 


A Space Travellers oferece uma variada gama de actividades relacionadas com a aventura espacial desde programas orbitais 
e suborbitais, voos em caças a jacto, programas de voo de gravidade zero, treino de cosmonauta, e vários programas de 
visitas a centros espaciais. 


Para mais informações visite 


http://www.space-travellers.com/ 


Space Travellers & is the 
European liaison of the 





PACE 


FRONTIER 
FOUNDATION 





Advancing 
NewSpace 
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Memórias dos anos 50 (III) 


Quem não se lembra na infância de se maravilhar com as imagens dos primeiros viajantes espaciais e com os futuristas 
lançamentos de foguetões? Um dos principais meios de divulgação das conquistas espaciais nos anos 50 eram as velhinhas 
colecções de cromos que muitas vezes acompanhavam as pastilhas elásticas ou então que se compravam em pequenas 
carteirinhas. 


Essas colecções transportavam o nosso imaginário para mundos fantásticos, para viagens espaciais e para histórias que 
embelezavam o futuro da Humidade numa conquista que jamais teria fim. 


Com a devida permissão do autor do blogue http://chuckmancollection.blogspot.com/, John Chukman, o Boletim Em Orbita 
reproduz nas suas páginas uma fantástica colecção de cromos que retratavam as ideias que vigavam nos anos 50 sobre o futuro 
da exploração espacial. 


Apesar de não haver nenhuma referência ao ano de edição dos cromos, o facto da colecção somente mostrar os satélites 
soviéticos Sputnik-1 e Sputnik-2 e os preparativos para o lançamento de um pequeno satélite norte-americano (muito semelhante 
ao Vanguard-1) leva-nos a crer que a colecção terá sido editada em finais de 1957 ou princípios de 1958. 


A colecção apresenta a visão do futuro tal como este era visto em finais da década de 50 do Século XX com os grandes projectos 
de exploração espacial: a construção de estações espaciais e a exploração da Lua e dos planetas. 


PHOTOGRAPHING MOON CRATERS 





Em Órbita — Vol.8 - N.º 87 / Abril de 2009 162 


Em Órbita 








it A dE | 
rm PE É Le 
E ER pl Fr 
(a BS Ro 14 


CH, a al TE A! ae [| a O a pp | 
RNA SOLAR GENERATORS E mm LUNAR AIR PLANT 


VE 





Em Órbita — Vol.8 - N.º 87 / Abril de 2009 163 


Em Órbita 


Voo espacial tripulado 
A missão STS-119/1SS-15A 


“Taking the Space Station to Full Power to Full Science” 


A NASA teve de interromper a contagem decrescente para o lançamento do varvém espacial OV-103 Discovery quando foi 
detectada uma fuga de hidrogénio durante as operações de abastecimento do tanque exterior de combustível líquido. Esta 
anomalia não estava relacionada com o problema das válvulas que havia mantido o veículo em terra durante semanas, mas sim 
com o sistema de expulsão de hidrogénio gasoso para fora do tanque dirigindo-o de forma segura para longe da zona de 
lançamento. A fuga de hidrogénio produziu-se numa 
conduta que segue da torre de lançamento à válvula 
AR CHAM BAU LT correspondente situada no tanque exterior de 
da combustível. Esta conduta transporta o hidrogénio em 
excesso até uma chaminé onde é queimado para evitar a 
sua acumulação. Enquanto que os engenheiros da 
agência espacial estudavam um plano para reparar o 
dispositivo, a NASA anunciava que o lançamento não 
teria lugar antes do dia 15. Solucionada a fuga de 
hidrogénio (trocando-se várias juntas e componentes 
associados ao sistema), a NASA deu luz verde para o 
lançamento e retomou a contagem decrescente a qual 
terminou às 2346:44,074UTC do dia 15 de Março de 
2009. O lançamento teve lugar desde a Plataforma de 
Lançamento A do Complexo de Lançamento LC39 do 
Centro Espacial Kennedy, e significou o início da missão 
STS-119 cuja duração havia sido estabelecida em 13 
dias. 


O veículo e os seus sete tripulantes, o Comandante Lee 
Archambault, o Piloto Anthony Antonelh e os 
Especialistas de Missão Joseph Acaba, Steven Swanson, 
Richard Arnold, John Philhps e Koich  Wakata, 
ascenderam normalmente e alcançaram uma órbita 
provisória às 0022UTC do dia 16 de Março após a 
ignição OMS-2 dos motores de manobra do Discovery. 


SWANSON 





A bordo do porão de carga do Discovery encontrava-se o último dos grupos de paneis solares, denominado S6, que com as suas 
16 toneladas duplicaria a quantidade de energia eléctrica disponível para as experiências científicas. Alem do mais, a sua 
presença ajudará a multiplicar por dois a tripulação do complexo orbital. A viagem do Discovery serviria também para substituir 
um dos membros da tripulação de longa duração na ISS. A astronauta Sandra Magnus regressaria a bordo do Discovery e o 
japonês Koichi Wakata ficaria no seu lugar para uma presença de pouco mais de quatro meses (regressará à Terra a bordo da 
missão STS-127). 


Após atingir a órbita terrestre os astronautas do Discovery começaram a configurar o vaivém espacial para a etapa de 
transferência até à estação espacial internacional, abrindo-se as comportas do porão de carga e armazenando-se os fatos espaciais 
pressurizados que haviam sido utilizados durante o lançamento. 


Depois do primeiro período de descanso, a tripulação do Discovery dedicaria o seu dia às inspecções do vaivém espacial em 
busca de possíveis danos na sua superficie causados durante o lançamento. Para tal utilizaram o braço robot Canadarm equipado 
com o sistema OBSS (Orbitert Boom Sensor System) que com os seus sensores e câmaras fo1 possível obter informações sobre o 
estado do escudo térmico que os engenheiros analisariam posteriormente na Terra. A inspecção durou cinco horas e supôs o 
exame dos bordos das asas, o nariz do vaivém espacial e outras zonas sensíveis a impactos. Paralelamente, os astronautas 
iniciaram os preparativos para a acoplagem com a ISS e colocaram em posição alguns dos elementos que transfeririam para o 
complexo orbital. Também comprovaram o estado dos fatos espaciais que seriam utilizados durante as três actividades 
extraveiculares previstas para a missão. Entre os preparativos para a união com a ISS destacou-se a instalação de uma câmara na 
zona de acoplamento para facilitar esta manobra, o teste de vários equipamentos que seriam utilizados e a extensão do anel de 
acoplagem. Por outro lado, Lee Archambault e Anthony Antonelli ajustaram a trajectória do Discovery utilizando os motores 
OMS. Na ISS, Michael Fincke, Yuri Lonchakov e Sandra Magnus preparavam os equipamentos fotográficos que utilizariam para 
documentar a chegada do Discovery. Como é habitual, o vaivém espacial daria uma volta sobre si mesmo em frente do complexo 
orbital para que os tripulantes deste fotografassem o seu escudo térmico inferior. 
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O dia da acoplagem do Discovery com a ISS, 17 de Março, foi iniciado com a aproximação final desde os 300 metros de 
distância guiada pelos ajustes de trajectória ordenados pelo comandante Lee Archambault. O Discovery parou a sua aproximação 
a cerca de 200 metros e manteve esta posição por alguns minutos enquanto dava uma volta sobre si mesmo, mostrando aos 
tripulantes da ISS uma visão clara de todas as suas zonas de protecção térmica. Michael Fincke e Sandra Magnus encarregaram- 
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se de fotografar tais superfícies utilizando potentes sistemas ópticos de maneira a que os analistas pudessem posteriormente rever 
o material obtido e determinar se o vaivém espacial, e em particular o seu escudo térmico, haviam sofrido algum dano durante o 
lançamento. Uma vez finalizada esta tarefa, o Discovery retomou a sua aproximação que culminou às 2120UTC com a 
acoplagem com o módulo Destiny. Confirmada a perfeita união entre ambos os veículos, os astronautas do Discovery e da ISS 
abriram as respectivas escotilhas às 2309UTC e encontraram-se pela primeira vez a bordo da ISS. 





Após as saudações e comprimentos protocolares, foi levada a cabo a primeira tarefa conjunta que implicou a substituição oficial 
entre Sangra Magnus e Koichi Wakata. Foi instalada na cápsula Soyuz TMA o assento personalizado do astronauta japonês que o 
converteu assim como membro da Expedição 18. Wakata será Engenheiro de Voo, enquanto Magnus passou a ser Especialista de 
Missão do Discovery. 


Durante as horas seguintes iniciar-se-1a a transferência de mantimentos bem como os primeiros preparativos para a instalação do 
conjunto de painéis solares S6. Estes preparativos implicariam a extracção da estrutura utilizando-se o braço robot Canadarm e a 
sua entrega ao braço robot Canadarm2 que a manteria nessa posição até à sua instalação. A primeira etapa do processo de 
instalação foi levada a cabo como previsto. Chegados ao final de um intenso dia de trabalho (17 de Março), John Philhps e 
Sandra Magnus ordenaram ao Canadarm-2 que se estendera até ao porão de carga do Discovery e que agarrasse o grupo de 
painéis solares S6, elevando-o um pouco. Depois, Anthoni Antonelh, operando o braço robot do Discovery, situou-o a maneira 
que pudesse encarregar-se da estrutura. Este braço não poderia levar a cabo a tarefa de extracção por si só devido a interferências 
físicas que o haveriam impedido. Com o S6 bem seguro por parte do Canadarm, Phillips e Magnus volveram a mover o 
Canadarm2 desta vez deslocando-o sobre os carris da plataforma móvel que se desloca ao longo da extensa estrutura que suporta 
os painéis solares. Situado no ponto correcto, o Canadarm2 voltou a agarrar o conjunto S6 colocando-o numa posição de 
equilibrio térmico onde aguardaria a sua instalação definitiva no dia seguinte. O passeio espacial que deveria acompanhar a 
instalação do novo conjunto de painéis solares seria realizado por Steven Swanson e Richard Arnold. Assim, ambos os 
astronautas passariam a noite no Interior do módulo Quest a uma pressão inferior à normal para purgar o nitrogénio da corrente 
sanguínea. O trabalho dos dois homens seria a supervisão da colocação do S6 na sua posição definitiva e proceder à conexão dos 
cabos e condutas entre o conjunto e o resto da estação. 


Entretanto na Terra a NASA anunciava que a revisão das imagens obtidas pelos membros da ISS havia demonstrado que o 
escudo térmico do Discovery estava em bom estado pelo qual não seria necessário efectuar uma nova inspecção sobre áreas 
concretas. Assim, a agência espacial norte-americana decidia adiantar a abertura dos novos painéis solares por 24 horas. Koichi 
Wakata, o novo membro da expedição permanente na ISS, continuava com o seu período de aclimatização ao complexo, 
recebendo as explicações dos seus companheiros e adoptando pouco a pouco as suas responsabilidades a bordo. Por seu lado, 
Sandra Magnus tomava algumas amostras do sistema de fornecimento de água potável do complexo orbital para serem 
analisadas na Terra. Amostras anteriores haviam sugerido a presença de um maior número de bactérias do que era permitido, de 
modo que o vaivém espacial Discovery transportou um aditivo químico para solucionar o problema. Uma vez infectado, as 
amostras certificariam que o problema estava resolvido. Por fim, parte da tripulação participou numa conferência de imprensa 
televistonada. 
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As actividades do dia 19 de Março foram dominadas pelo primeiro passeio espacial da missão STS-119. Steven Swanson e 
Richard Arnold envergaram os fatos espaciais extraveículares e saíram para o exterior, abrindo a escotilha do módulo Quest às 
W715SUTC. A sua tarefa principal seria então a supervisão da união do segmento S6 com o segmento S5 e a conexão entre ambos. 
Transportada até à sua posição definitiva pelo Canadarm2 controlado por John Phillips e Koichi Wakata, a estrutura foi colocada 
no seu lugar às 1817UTC. Imediatamente depois, Swanson e Arnold aproximaram-se e iniciaram o processo de segurança, 
primeiro fixando-a (1906UTC) e depois conectando os cabos de energia e dados que mais tarde iriam permitir ordenar a sua 
abertura e o início da produção de energia eléctrica e sua transmissão aos sistemas da ISS. Finalizado o trabalho, que demorou 
mais tempo do que o previsto e incluiu o lançamento ao espaço de quatro coberturas térmicas de meio metro de diâmetro e a 
abertura de vários pontos de fixação, os dois astronautas regressaram ao módulo Quest e fecharam as escotilhas às 2320UTC, 
repressurizando o módulo de seguida. Esta saída para o espaço, a 121º na história da ISS, teve uma duração de 6 horas e 7 
minutos. 


Entretanto no interior do Discovery John Phillips e Antony Antonelli conseguiram reparar a bicicleta ergonômica para exercícios 
físicos que estava sem uso devido a um problema técnico. 


Com a abertura dos novos painéis solares a 20 de Março, a estação espacial internacional conseguia por fim toda a capacidade de 
gerar energia eléctrica necessária para o seu futuro. O sistema completo é composto por 33000 células fotovoltaícas por asa, 
produzindo 120 kW, dos quais 30 kW estarão dedicados às operações científicas, o dobro do que era possível até antes da 
instalação dos novos painéis. Os paméis solares, inicialmente armazenados para o lançamento, abriram-se de forma automática. 
Primeiro separaram-se umas fixações e depois iniciou-se a sua extensão em duas fases. Cada um dos painéis foi desenrolando-se 
durante aproximadamente uma hora com grande precaução para evitar danos. A operação foi supervisionada visualmente pelos 
astronautas que usaram as janelas e câmaras para se assegurarem que de nenhum dos segmentos ficava colado a outro. Este 
problema, que já ocorreu no passado, pode evitar-se com uma lenta separação e um aquecimento apropriado das estruturas. 
Depois da completa abertura bem sucedida dos paméis, a tripulação iniciou outras tarefas como a reparação da unidade de 
reciclagem de urima. Michael Fincke e Sandra Magnus substituíram uma unidade avariada a qual seria trazida de volta para a 
Terra para se proceder à análise do seu estado. Por sua parte, Stenven Swanson e Joseph Acaba prepararam o módulo Quest, 
onde passariam as próximas horas de descanso, antecipando-se ao passeio espacial que deveriam levar a cabo no dia seguinte. 


Os dois astronautas abriram a escotilha às 1650UTC do dia 21 de Março e dirigiram-se de imediato ao local onde realizariam as 
suas tarefas. Assim, prepararam uma plataforma na qual serão colocadas novas baterias (missão STS-127), instalaram uma 
antena GPS no módulo logístico pressurizado japonês Kibo (que será utilizada na aproximação do veículo de carga HTV prevista 
para Setembro) e fotografaram os radiadores da estação espacial, alguns dos quais estão aparentemente danificados. No entanto, 
Swansan e Acaba tiveram problemas com a separação da plataforma UCCAS-1, no segmento P3, e tiveram de adiar o trabalho. 
Os engenheiros na Terra teriam de estudar o ocorrido e realizar as alterações necessárias na próxima saída espacial. Por fim, os 
dois homens regressaram ao interior do módulo Quest às 2321UTC completando uma actividade extraveícular com uma duração 
de 6 horas e 30 minutos. 


Entretanto, no interior do complexo, Fincke e Magnus activaram a nova peça do processador de urina e observaram o seu 
funcionamento, aparentemente com menos ruído do que a anterior. No dia 22 de Março, Fincke passou muitas horas com a 
unidade devido ao aparecimento de novos problemas. Ao princípio, o sistema mostrou um caudal inferior ao esperado ao se 
tentar encher um depósito. Após uma mudança de depósitos, acabou por se encher. Também foi levado a cabo um ensaio a seco 
durante o qual um microfone registou os sons produzidos para serem comparados com os da unidade anterior. Finalmente a 
NASA deu luz verde a Fincke para uma prova “húmida” que duraria cinco horas. Paralelamente, Joseph Acaba e Richard Arnold 
prepararam as ferramentas que ambos utilizariam durante a terceira actividade extraveícular no dia 23 de Março e passaram a 
noite no módulo Quest. Também prosseguiram as tarefas de transferência de mantimentos desde o Discovery e a ISS. 


O Discovery teve de se utilizado brevemente para modificar a altitude do complexo orbital quando a NASA informou a 
tripulação da possibilidade de um encontro com um fragmento de lixo espacial. A manobra não implicou um uso continuado dos 
seus motores, somente provocando uma rotação de 180º em todo o complexo colocando o Discovery em frente da estação em 
relação ao vector velocidade. Em tal posição a velocidade seria reduzida em cerca de 0,3 m/s, o qual levaria cerca de três horas e 
provocando uma alteração de altitude suficiente para evitar o perigoso encontro. O pedaço de lixo orbital media somente 0,1 
metros e pertencia a um último estágio de um foguetão lançador chinês. Caso não fosse tomada qualquer providência, o objecto 
passaria próximo da ISS durante a terceira actividade extraveícular. 


O terceiro passeio espacial da missão STS-119 teve lugar a 23 de Março. No seu final a ISS estava pronta para a chegada da 
próxima missão (STS-127) que irá instalar a plataforma externa do módulo japonês Kibo e levar a cabo o incremento do número 
de membros da tripulação permanente de três para seis pessoas. No entanto, durante esta saída para o espaço os astronautas 
Joseph Acaba e Richard Arnold não conseguiram deslocar a plataforma UCCAS-1, uma operação que ficou pendente da 
actividade extraveicular anterior. Os dois astronautas abriram a escotilha exterior do módulo Quest às 1536UTC e dirigiram-se 
de imediato para o local onde realizariam o trabalho mais importante desta actividade. Este consistiu em alterar a localização dos 
dois vagões de transporte do sistema Mobile Transporter. Esta alteração permitiu assim obter uma margem de espaço para as 
tarefas de montagem que deverão ser realizadas durante a missão STS-127. Os astronautas voltaram então a tentar abrir a 
UCCAS-1, sem no entanto consegui-lo. O controlo na Terra, perante a possibilidade de partilha de um problema comum, 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 87 / Abril de 2009 168 


Em Órbita 


ordenou aos dois homens que abandonassem a possibilidade de abrir outra plataforma no lado esquerdo. Antes de regressar ao 
interior da estação, os dois astronautas dedicaram-se a lubrificar o mecanismo de captura do Canadarm2 para facilitar a sua 
utilização. Por fim, entraram no módulo Quest e fecharam a escotilha às 2200UTC, após um passeio espacial de 6 horas e 30 
minutos. 


No interior da ISS continuaram os ensaios com o sistema de reciclagem de urina que obteve vários litros de água potável. Antes 
de ser consumida, seriam analisadas em Terra várias amostras para se assegurar que tudo estava em ordem. 


3119E006675 





O dia 24 de Março seria basicamente um dia de descanso em preparação para a separação entre os dois veículos, com os dez 
tripulantes a aproveitarem a oportunidade para conversar alguns minutos com o Presidente dos Estados Unidos, Barack Obama, 
que se encontrava na Casa Branca juntamente com estudantes. O Presidente realizou algumas perguntas aos astronautas reunidos 
no módulo Harmony na que foi a sua primeira comunicação oficial dirigida ao espaço. Depois, vários jornalistas enviaram as 
suas próprias questões para a estação. Finalizado este evento, poucas coisas ficaram por fazer no complexo orbital. Para além de 
continuar e terminar a transferência de mantimentos e outros equipamentos, os astronautas iniciaram os preparativos para a 
despedida e para o encerramento das escotilhas. Apesar dos momentos de descontracção, o cosmonauta Yuri Lonchakov teve de 
dedicar alguns minutos a preparar uma área de trabalho no módulo Zvezda para Charles Simoniy, o participante no voo espacial 
que deveria chegar à ISS a 26 de Março e que levaria a cabo uma série de experiências científicas. 


O último dia de união entre o Discovery e a ISS, o dia 25 de Março, decorreu sem qualquer problema. Foi transferido o último 
contentor de água potável para o complexo orbital, armazenaram-se dois trajes espaciais no Discovery e foram acomodados neste 
duas bolsas refrigeradas contendo amostras experimentais. Depois, os dez astronautas e cosmonautas reuniram-se no módulo 
Harmony e celebraram a despedida oficial. Michael Fincke, o Comandante da ISS, agradeceu a visita dos membros da tripulação 
do Discovery bem como a instalação dos painéis solares e a chegada de Koichi Wakata. De seguida Lee Archambolt e os seus 
companheiros ingressaram no Discovery e encerraram a escotilha. O Discovery abandonou a ISS às 1953UTC e uma vez 
alcançados cerca de 130 metros, Anthony Antonelh, Piloto do vaivém espacial, iniciou uma manobra em torno da estação 
espacial dando assim oportunidade aos demais membros da tripulação para fotografarem a ISS na sua nova configuração. Pouco 
depois, o Discovery efectuava duas ignições dos seus motores de manobra orbital para iniciar a separação defimtiva. 


Antes de iniciar o regresso à Terra estava prevista uma nova inspecção do escudo térmico do Discovery. O Canadarm capturou 
mais uma vez o sistema OBSS e com ele astronautas procederam a uma inspecção de cinco horas dos bordos da asas, do nariz do 
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vaivém espacial e de outras zonas sensíveis do escudo térmico, tentando assim localizar qualquer dano que o veículo poderia ter 
sofrido em órbita. 


Com a aprovação por parte da NASA para que o Discovery regressasse à Terra, os astronautas procederam à arrumação interior 
do vaivém espacial e recolheu-se a antena de banda Ku. Lee Archambault, Antony Antonell e Steven Swanson asseguraram-se 
de que as superfícies aerodinâmicas do Discovery moviam-se correctamente para guiar o veículo durante a descida, tendo 
também testado o bom funcionamento dos motores de orientação. 


Ainda antes do regresso à Terra a tripulação levou a cabo uma comunicação com a Terra respondendo a questões colocadas com 
estudantes do Havai e posteriormente montaram um assento reclinável para Sandra Magnus resistir melhor à reentrada após 
vários meses em órbita. 


No dia 28 de Março foram então iniciadas as actividades finais para a reentrada atmosférica e posterior aterragem que estava 
prevista para as 1739UTC, esperando-se bom tempo na Florida. Porém, ventos fortes levaram a um adiamento do regresso por 
uma órbita e finalmente às 1804UTC o Discovery activava os motores OMS e iniciava o regresso. A aterragem teve lugar às 
1927UTC na pista RW15 do Centro Espacial Kennedy, finalizando assim a missão STS-119 que teve uma duração de 12 dias 19 
horas 29 minutos e 33 segundos. 
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Tripulação da missão STS-119 


A tripulação do vaivém espacial Discovery na missão STS-119 foi composta por sete astronautas, sendo seis dos Estados Unidos 
e um proveniente do Japão. A tripulação era composta por Comandante Lee Joseph Archambault, o Piloto Domimic Anthony 
Antonelh e os Especialistas de Missão Joseph Michael Acaba, Steven Ray Swanson, Richard Robert Arnold IH, John Lynch 
Philhps e Koichi Wakata, 
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Lee Joseph Archambault — Coronel da Força Aérea dos Estados Unidos, esta é a 
segunda missão espacial de Lee Archambault. A sua primeira missão teve lugar a 8 de 
Junho de 2007 como Piloto do vaivém espacial Atlantis na missão STS-117. Esta missão 
teve uma duração de 14 dias e serviu para transportar e instalar o terceiro grupo de 
painéis solares na ISS. Fo1 seleccionado para astronauta da NASA em 1998 (Grupo 17). 


Nascido no Illianois a 25 de Agosto de 1960, 
Archambault está casado com Nelly Renee 
Raup e ambos têm três filhos. Participou em 
22 missões de combate durante a Guerra do 
Golfo e acumula 4300 horas de voo em 30 
tipos distintos de aviões. 





Dominic Anthony Antonelli — Nascido em 
Detroit (Michigão) a 23 de Agosto de 1967, 
Anthony Antonelli está casado e tem dois filhos. É Comandante da Força Naval e 
acumula cerca de 3200 horas de voo em 41 tipos distintos de aviões, tendo também 273 
aterragens em porta-aviões. Foi seleccionado para astronauta da NASA no ano 2000 
(Grupo 18) e esta foi a sua primeira missão espacial. 
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Joseph Michael Acaba — Astronauta da NASA seleccionado no Grupo 19, é também 
Especialista de Missão Educador. Nascido no Maryland a 17 de Maio de 1968 na 
Califórnia. Esta foi a sua primeira missão espacial. 








Steven Ray Swanson — Nascido a 3 de Dezembro 
de 1960 em Nova Iorque, Steven Swanson é 
Engenheiro de Sistemas e foi seleccionado para 
astronauta em 1998 (Grupo 17). Esta foi a sua 
segunda missão espacial tendo participado na 
missão STS-117 e levado a cabo duas actividades 
extraveiculares. 


Está casado com Mary Drake Young e ambos têm 
três filhos. 





Richard Robert Arnold II — Seleccionado para astronauta em 2000 (Grupo 19), Richard 
Amold é também Especialista de Missão Educador. Nasceu no Maryland a 26 de 
Novembro de 1964 e está casado com Eloise Miller com a qual tem duas filhas. 


Esta foi a sua primeira missão espacial. 


John Lynch Phillips — Nascido a 15 de Abril de 
1951 era o astronauta mais experiente a bordo do 
vaivém espacial Discovery na missão STS-119. 
Astronauta desde 1996 (Grupo 16) e doutorado em 
Física, está casado com Laura Jean Doell e ambos 
têm dois filhos. Quando foi aviador naval, 
acumulou 4400 horas de voo e 250 aterragens em 
porta-aviões. 


A sua primeira missão espacial teve início a 19 de 
Abril de 2001 quando foi lançado a bordo do 
vaivém espacial Endeavour na missão STS-100. A 
sua segunda missão espacial teve início a 15 de 
Abril de 2005 quando foi lançado a bordo da 
Soyuz TMA-6. Membro da Expedição 11, 
permaneceu em órbita durante 179 dias, tendo 
realizado uma actividade extraveícular. 


Koichi Wakata — Casado com a cidadã alemã Stefanie vom Sachsen-Altenburg com a qual tem um filho. Nasceu a 1 de Agosto 
de 1963 e é astronauta da Agência Espacial Japonesa JAXA desde 1992 (então NASDA). Doutorado em Física. 


Esta foi a sua terceira missão espacial. O seu primeiro voo teve lugar a 11 de Fevereiro de 1996 a bordo do vaivém espacial 
Endeavour (STS-72) e a sua segunda missão teve lugar a 11 de Outubro de 2000 a bordo do vaivém espacial Discovery (STS- 
92). 


Trabalhou nas linhas aéreas japonesas como engenheiro e piloto. 
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Lançamentos orbitais em Março de 2009 


Em Março de 2009 foram levados a cabo 5 lançamentos orbitais, tendo-se colocando em órbita 5 satélites. Desde 1957 e tendo 
em conta que até ao final de Março de 2009 foram realizados 4625 lançamentos orbitais, 365 lançamentos foram realizados neste 
mês o que corresponde a 7,89% do total e a uma média de 7,02 lançamentos por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se 
verificam mais lançamentos orbitais (463 lançamentos que correspondem a 10,01% com uma média de 8,90 lançamentos por 
mês de Dezembro) e é no mês de Janeiro onde se verificam menos lançamentos orbitais (280 lançamentos que correspondem a 
6,05% com uma média de 5,38 lançamentos por mês de Janeiro). 
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Kepler — em busca de outras Terras 


Lançada a 6 de Março de 2009, a missão Kepler pretende dar resposta a uma das questões mais interessantes da Astronomia 
planetária: a existência de planetas semelhantes à Terra em órbita de outras estrelas. A detecção destes planetas aumentará assim 
a probabilidade da existência de vida noutros mundos. 


Objectivos da missão da Kepler 


O objectivo científico da missão da Kepler é a exploração da estrutura e diversidade dos sistemas planetários extra-solares. Este 
objectivo será atingido ao se observar uma grande amostra de estrelas para determinar a frequência de planetas terrestres e de 
maiores dimensões no interior ou perto de zonas habitáveis numa grande variedade de tipos espectrais de estrelas. A frequência 
destes planetas deriva do número e tamanho de planetas encontrados e do número e tipo espectral das estrelas monitorizadas. 
Mesmo um resultado nulo será altamente significativo devido ao grande número de estrelas monitorizadas e ao baixo índice de 
falsos alarmes. 


A Kepler irá também determinar a distribuição de tamanhos e dos eixos orbitais semi-maiores destes planetas. A área do planeta 
é determinada a partir da diminuição do brilho fraccional e da área estelar. Para uma detecção com significado estatístico, a 
incerteza na área do planeta deverá ser de cerca de 14% e o raio planetário de 7%. O eixo semi-maior do planeta é derivado a 
partir da medição do período e da massa estelar utilizando a terceira Lei de Kepler. Uma incerteza de cerca de 1% no eixo semi- 
maior resulta de uma incerteza de 3% na massa da estrela central, derivada das observações espectroscópios levadas a cabo a 
partir do solo e do modelo estelar. 


A missão irá também fazer uma estimativa da frequência dos planetas e da distribuição orbital dos planetas em sistemas multi 
estelares. Este objectivo será atingido ao se comparar o número de sistemas planetários encontrados em sistemas mono estelares 
ou multi-estelares. Os sistemas multi-estelares são identificados a partir de medições espectroscópicas levadas a cabo desde o 
solo no caso de se encontrarem muito juntas ou a partir de observações de grande angular no caso de se tratar de sistemas com 
uma grande separação. 


Durante a missão a Kepler irá determinar a distribuição dos eixos semi-maiores, albedos, tamanhos, massa e densidade dos 
planetas gigantes de período curto. Estes planetas são também detectados a partir de variações na sua luz reflectida. Tal como foi 
referido, o semi-eixo é determinado a partir do período orbital e da massa estelar. Serão também observados trânsitos em 10% 
dos casos e o tamanho do planeta poderá ser assim determinado. Estes planetas deverão ser encontrados nos primeiros meses da 
missão. A partir do tamanho do planeta, eixo semi-maior e amplitude da modulação da luz reflectida, é possível determinar o 
albedo. A densidade é calculada quando o planeta é observado em trânsito (determinando o seu tamanho) e quando a 
espectroscopia Doppler é utilizada (para determinar a massa do planeta para estrelas com m,<13 e mais frias do que F5) tal como 
fo1 feito para o caso do planeta HD209456b. 


A Kepler irá identificar membros adicionais de cada sistema planetário fotometricamente descoberto utilizando técnicas 
complementares. As observações utilizando o SIM (Space Interferometry Mission) e a espectroscopia Doppler a partir do solo, 
serão utilizadas para procurar outros companheiros de massa elevada que não produzam trânsitos, proporcionando assim um 
maior detalhe de cada sistema planetário descoberto. 


Finalmente, serão determinadas as propriedades das estrelas que abriguem os sistemas planetários. Os tipos espectrais, classe de 
luminosidade, e classe metálica de cada estrela que exibam trânsitos são obtidos a partir de observações levadas a cabo desde o 
solo. Adicionalmente, os níveis de rotação, homogeneidade do brilho superficial e actividade estelar são directamente obtidas a 
partir de dados fotométricos. A idade estelar e massa são determinadas a partir de medições do p-modo Kepler 
(astrossismologia). 


Os resultados obtidos irão apoiar a missão Origins, a missão SIM e a missão TPF (Terrestrial Planet Finder) ao identificar as 
características estelares comuns das estrelas hospedeiras para futuras buscas planetárias; ao definir o volume de espaço 
necessário para cada estrela; e ao proporcionar uma lista de alvos para o SIM onde os sistemas são já conhecidos por possuírem 
planetas terrestres. 


Natureza da investigação — A natureza da formação planetária 


A formação de estrelas e planetas é complexa, sendo quase impossível prever a diversidade dos sistemas planetários (Boss, 1995, 
Lissauer, 1995). A maior parte das teorias modernas descreve o crescimento planetário iniciando-se com pequenos grãos sólidos 
nos discos circunestelares. Crê-se que tais discos são formados como parte do processo de formação das estrelas e são 
observados em torno de estrelas muito jovens. As poeiras colidem e aglomeram-se em corpos grandes, eventualmente originando 
os planetas. Corpos suficientemente massivos que se formam enquanto o gás permanece no disco pode juntar quantidades 
suficientes de hidrogénio e hélio para se tornarem gigantes gasosos, enquanto que os planetas mais pequenos são principalmente 
compostos de materiais condensados. De acordo com este cenário, crê-se que os planetas sejam comuns produzindo-se uma 
grande quantidade de tamanhos e massas planetárias, incluindo planetas rochosos várias vezes mais massivos do que a Terra. 
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As características de um sistema planetário em particular depende da interacção de um vasto leque de processos químicos e 
físicos que envolvem campos magnéticos, turbulência e viscosidade de discos compostos de poeiras e gás, juntando-se e 
crescendo a partir de pequenos grãos, torques entre planetas em formação e os discos de acreção, etc. A teoria não pode prever a 
frequência da formação planetária nem a distribuição das suas órbitas ou dos tamanhos planetários. Uma teoria prevê que os 
planetas com massas jovianas são formados a partir de instabilidades dinâmicas em discos de acreção. Uma teoria mais popular 
prevê a formação de planetas terrestres que crescem o suficiente para atrair uma massa gasosa maciça. No segundo exemplo 
deveriam ser vistos grandes núcleos, mas não no primeiro caso. 


A teoria é mais útil para extrapolar a partir de sistemas conhecidos. Os modelos baseados no exemplo único do nosso Sistema 
Solar não podem afirmar se o nosso sistema é um sistema típico ou um sistema anómalo. A descoberta de planetas gigantes de 
períodos curtos utilizando espectroscopia Doppler implica que pelo menos uma pequena percentagem de estrelas semelhantes ao 
Sol terá sistemas muito diferentes do nosso. Porém, tais observações não são capazes de detectar planetas terrestres. 


A missão da Kepler usa fotometria espacial para detectar trânsitos planetários, tendo uma maior sensibilidade para descobrir 
planetas terrestres e planetas mais pequenos 


do que as técnicas de observação a partir do solo. Ao proporcionar um senso estatístico mais robusto dos tamanhos e dos 
períodos orbitais dos planetas terrestres e de corpos mais pequenos em órbita de uma grande variedade de estrelas, os resultados 
desta missão irão permitir-nos colocar o Sistema Solar dentro de um continuo de sistemas planetários na galáxia e desenvolver 
teorias baseadas em dados empíricos. 


O que é um planeta habitável? 


Muitos factores influenciam as condições que tornam um planeta habitável. A definição mais comum inicia-se com a existência 
de água líquida na superfície do planeta. Isto é predominantemente determinado pelo tipo de estrela, isto é o tamanho e 
temperatura efectiva da estrela e a órbita do planeta. Isto define a zona habitável (ZH) para uma estrela em particular. Planetas no 
interior da ZH são tão quentes que a água na superficie se iria vaporizar rapidamente, tal é o caso de Mercúrio. Planetas fora da 
zona ZH são tão frios que a água está constantemente gelada, tal como é o caso de Marte. Para o Sol, a ZH encontra-se 
sensivelmente entre as órbitas de Vénus e Marte. 


O segundo maior factor é o tamanho e massa do planeta. Os planetas que se formam com menos de metade da massa da Terra 
não possuem suficiente força gravítica para segurar uma atmosfera que seja capaz de albergar vida, tal é o caso de Marte. Por 
outro lado, os planetas que se formam com uma massa de cerca de 10 vezes superior à da Terra têm uma força gravitacional que 
é capaz de segurar até os elementos mais leves e abundantes, hidrogénio e hélio, desenvolvendo gigantes gasoso, tal como nos 
casos de Júpiter, Saturno, Urano e Neptuno. 


Assim, um meio para detectar planetas habitáveis é procurar esses planetas com massas entre meia massa da Terra e dez massas 
da Terra ou assumindo uma densidade similar para os planetas terrestres, cerca de 0,8 a 2,2 raios terrestres. Isto é precisamente 
para o que a sonda Kepler está desenhada. 


Factores adicionais que afectam a questão da habitabilidade são a quantidade e composição da atmosfera, que influencia a 
temperatura, proporciona uma protecção com os raios ultravioleta e raios cósmicos, etc. e os efeitos de luas e planetas gigantes 
no mesmo sistema planetário que podem proporcionar uma protecção contra os impactos de asteróides, etc. 


Onde procurar por planetas habitáveis? 


O modelo numérico de Wetherill (1991) mostra que a acumulação de planetésimos durante o colapso da nuvem molecular pode 
produzir, em média, quatro planetas interiores. Dois destes planetas têm um tamanho aproximado ao da Terra e dois são mais 
pequenos. Isto indica que a posição dos planetas terrestres pode ser em algum lugar desde a órbita do planeta Mercúrio até à 
órbita de Marte. Assim, a procura por planetas terrestres deve incluir uma grande variedade de órbitas. 


A continuidade da zona habitável é limitada pelas distâncias de uma estrela para a qual a água líquida deve existir e pelo tipo 
espectral de estrelas para as quais os planetas tiveram tempo suficiente para se formarem e para o desenvolvimento de formas de 
vida complexas (menos maciças do que F) e para que tipo estrelas não ocorram erupções estelares e condensação atmosférica 
devida ao bloqueio de marés (mais maciças do que M). A figura seguinte mostra a continuidade da zona habitável tal como foi 
calculada por Kasting, Whitmire e Reynolds (1993) para estrelas na sequência principal em função do tipo espectral. 


A missão da Kepler irá levar a cabo uma procura em todos os períodos orbitais com uma duração inferior a dois anos, isto é, até à 
distância da órbita de Marte, e por todos os tipos espectrais de estrelas. A busca não é influenciada pela luz solar ou zodiacal 
extra-solar e pode detectar planetas em sistemas binários. 
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Características dos trânsitos 
planetários 


Três parâmetros descrevem as características de um trânsito 
planetário: a) o período de recorrência do trânsito; b) a 
direcção do trânsito e c) a alteração fraccional no brilho da 
estrela. 


O período orbital do planeta 


O período, P, é utilizado para determinar o eixo semi-maior, 
a, dado que a massa estelar, M*, é conhecida a partir do tipo 
espectral da estrela. A Terceira Lei de Kepler é utilizada para 
calcular o eixo semi-maior: 


P“M*=a” 


EM T à ; » o 
o ii A duração do trânsito 
Para trânsitos ao longo do centro da estrela, a duração do 
trânsito é dada por: 





t=13d* NV (a/M*)= 13 N (a) hrs, 


onde d* é o diâmetro estelar em diâmetros solares, M* é a massa estelar em massas solares e a é o eixo orbital semi-maior em 
UA. A duração não nos diz nada sobre a dimensão fisica do planeta. Porém, tal como a profundidade de trânsito, a duração do 
trânsito deve ser consistente para todos os trânsitos de uma dada combinação estrela - planeta. Se tal não acontecer, então pode- 
se suspeitar que existem múltiplos planetas no sistema que estão a ser detectados ou então que outro fenómeno está a ocorrer. 


Profundidade de trânsito, isto é o tamanho do planeta 


A alteração fraccional no brilho ou profundidade de trânsito é igual ao rácio da área do planeta em relação à área da estrela. Esta 
medição é utilizada para calcular o tamanho do planeta dado que o tamanho da estrela é conhecido do seu tipo espectral. 


A tabela em baixo lista a duração e profundidade de trânsito (igual ao rácio da área do planeta em relação à área do Sol) para 
vários casos. Trânsitos únicos de planetas gigantes têm profundidades na ordem de 1%. Estes trânsitos são tão grandes que a sua 
verificação pode ser feita a partir do solo. 


Propriedades dos Trânsitos de Objectos do Sistema Solar 


| Eixo Duração | Probabilidade Plano 
Período | Semi- Profundidade Invariante 
Planeta a o E do o Geométrica am 
(U.A.) (4%) () 
Mercúrio | 0.24] 0.39 8.1 0.0012 1.19 6.33 
Vénus 0.615 0.72 11.0 0.0076 0.65 2.16 
Terra 1.000 1.00 13.0 0.0084 0.47 1.65 
Marte 1.880 1.52 16.0 0.0024 0.31 1.71 
Júpiter 11.86 5.20 29.6 1.01 0.089 0.39 
Saturno 29.5 9.5 40.1 0.75 0.049 0.87 
Urano 84.0 19.2 57.0 0.135 0.024 1.09 
Neptuno | 164.8 30.1 FAR: 0.127 0.015 0.72 
PM*= a 3sgri(a) | Y=(dy/d*) d*/D phi 
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Nota: M* é em massas solares Ms, d, é o diâmetro do planeta. Plutão foi ignorado. 


Dependência sinal / ruído 


O instrumento a bordo da Kepler foi construído para produzir um SNR=8sigma para um planeta do tamanho da Terra em órbita 
de uma estrela do tipo solar m,=12 com 4 trânsitos com uma duração de 6,5 horas. A dependência sinal / ruído (SNR) varia de 
acordo com (nt)”, onde t é a duração do trânsito e n é o número de trânsitos que iguala a duração da missão dividida pelo período 
orbital. Assim, para uma determinada estrela e utilizando a terceira lei de Kepler, o SNR relativo a 1 UA, SNRIUA, aumenta à 
medida que a diminui em função de a”: 


SNR = SAR HT IT. = SNR ui VE 


Probabilidade geométrica 


Os trânsitos só podem ser detectados se a órbita do planeta se encontra perto da linha de visão (LDV) entre o observador e a 
estrela. Isto requer que o pólo orbital do planeta se encontre num ângulo de d*/a (parte 1 da figura em baixo) medido a partir do 
centro da estrela e perpendicular a LDV, onde d* é o diâmetro estelar (=0,0093 UA do Sol) e a é o raio orbital do planeta. 


Isto é possível para todos os ângulos 2p1i em relação ao LDV, isto é, para um total de 4p1 d*/2a esterradianos de posições polares 
na esfera celeste (parte 2 da figura). 


Assim, a probabilidade geométrica de se observar um trânsito em qualquer órbita planetária é simplesmente d*/2a (parte 3 da 
figura) (Borucki e Summers, 1984, Koch e Borucki, 1996). 
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Para a Terra e Vénus isto é 0,47% e 0;65% respectivamente (ver na tabela em cima). Devido ao facto de os trânsitos tangenciais 
não serem facilmente detectáveis, aqueles com uma duração inferior a menos de metade de um trânsito central são ignorados. 
Como uma corda equivale a metade do diâmetro está a uma distância de 0,866 do raio do centro de um círculo, os trânsitos 
utilizáveis são cerca de 86,6% do total. Se outros sistemas planetários são semelhantes ao nosso no facto de conterem dois 
planetas de tamanhos semelhantes à Terra nas órbitas interiores, e como as órbitas não são co-planares até 2d*/D, as 
probabilidades podem ser adicionadas. Assim, aproximadamente 0,011 x 0,866 = 1% de estrelas semelhantes ao Sol com 
planetas devem exibir trânsitos. 


Probabilidade de detecção de planetas múltiplos por sistema 


Os modelos actuais para a formação de sistemas planetários assumem que os planetas são formados a partir de uma nébula 
comum junto da estrela e que os planos orbitais devem ter inclinações relativas pequenas. Para o Sistema Solar, estas inclinações 
são na ordem de poucos graus (ver tabela em cima). De forma similar, as inclinações são também pequenas para as luas 
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interiores de Júpiter, Saturno e Neptuno. Se se pudesse observar o sistema perto de cada nodo de intersecção dos planos orbitais 
de dois planetas, então ambos os planetas seriam observados. Para inclinações relativas pequenas dos planos, (phil + phi2) < 
d*/2, ambos os planetas seriam sempre observáveis, e para (phil + phi2)>= d*/2 a probabilidade de se ver um segundo planeta 
no sistema é dada por (Koch e Borucki, 1996): 
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Para a combinação Vénus - Terra, existe uma probabilidade de 12% de se observar ambos os planetas. Assim, parece haver uma 
probabilidade significativa de que sejam observados sistemas multi-planetários. Isto deverá conduzir a um melhor refinamento 
dos modelos que descrevem tanto a frequência da formação de planetas bem como a co-planaridade das suas órbitas. 








Campo de Visão Alvo 


Como os trânsitos somente duram uma fracção de um dia, todas as estrelas devem monitorizadas de forma continua, isto é, a sua 
luminosidade deve ser medida pelo menos uma vez em algumas horas (devemos somar a luz acumulada neste espaço de tempo 
para obter uma medição estatisticamente significativa). A forma de observar continuamente as estrelas a ser monitorizadas dita 
que o campo de visão (FOV”) nunca deve ser bloqueado em qualquer altura do ano. Assim, para evitar o Sol o FOV deve-se 
encontrar fora do plano da eclíptica. A ogiva de protecção de carga do foguetão lançador limitou o tamanho da pala de protecção 
do sistema de observação da Kepler e asssm o campo alvo 
deverá ser superior a 55º do plano da eclíptica. 


Um outro requerimento é que o FOV tenha o maior número 
possível de estrelas. Isto leva à selecção de uma região ao longo 
do braço do Cisne da nossa galáxia. 


Para se conseguirem conclusões com um significado estatístico 
com algum sentido, a missão fo1 pensada para que pelo menos 
sejam detectados 45 planetas terrestres (R < 1,3 < R<), sendo 
necessária a observação simultânea de muitos milhares de 
estrelas no mesmo FOV (a reorientação continua do fotómetro 
para observar menos estrelas brilhantes em muitos FOV 
distintos, aumenta a complexidade da missão e os seus custos e 
é menos eficiente do que utilizar um único FOV). 


Foi seleccionada uma região na vizinhança solar na região do 
Cisne ao longo do braço Orion centrada nas coordenadas 
galácticas (76,32º, +13,5º) ou RA=19h 22m 40s, Dec=+44º 30" 
00””. O campo estelar encontra-se suficientemente afastado do 
plano da eclíptica para que não seja obscurecido pelo Sol em 
qualquer altura do ano. Este campo também elimina 
virtualmente qualquer confusão que possa resultar de ocultações 
por asteróides e objectos da cintura de Kuiper. Os objectos com 


A amostragem das estrelas é similar à vizinhança solar 


imediata. Aglomerados estelares recentes, regiões HII 
ionizadas e distribuição do hidrogénio neutro, HI, define o tamanho de cometas na nuvem de Oort subentendem um 


tamanho angular demasiado pequeno para constituírem um 
problema nas observações. 


os braços da galáxia. Imagem: NASA. 





Dados digitalizados do US Naval Observatory provenientes do Palomar Observatory Sky Survey (USNO-ALO) (Dave Monet, 
1996) r4egistados até my=18, foram utilizados para determinar que o actual número de estrelas com my <14 de todos os tipos 
espectrais e classes de luminosidade no FOV de 106º, é de 223000. Estima-se que cerca de 61%, isto é 136000, sejam estrelas na 
sequência principal. Antes do lançamento do Kepler foi levada a cabo espectroscopia para identificar e eliminar as estrelas 
gigantes no FOV. Durante o primeiro ano da missão, 25% das estrelas anãs mais activas são eliminadas, reduzindo o número 
para 100000 estrelas alvo. 


'FOV - Field Of View. 
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Localização no céu do FOV da missão Kepler 


Os quadrados mostram o FOV de cada um dos 21 módulos CCD da Kepler. Cada quadrado tem 5º. De notar que as falhas entre 
nada modulo CCD estão alinhadas para que cerca das 15 estrelas no FOV mais brilhantes do que my=6 estejam nestas falhas. 
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Resultados esperados 


A missão Kepler começa a recolher dados imediatamente após o lançamento e terminada a fase de verificação do observatório, 
começando a produzir resultados de forma progressiva. Os primeiros resultados deverão chegar alguns meses após o Início da 
missão quando se observarem os planetas gigantes interiores, aqueles com períodos orbitais de apenas alguns dias. Os objectos 
que se encontrem em órbitas semelhantes à do planeta Mercúrio, isto é com um período de alguns meses, são detectados no 
primeiro ano da missão. Os planetas semelhantes à Terra e que se encontrem em órbitas semelhantes à do nosso planeta 
necessitam quase toda a missão para ser detectados, apesar de em alguns casos três trânsitos serem observados em pouco mais de 
dois anos. Os planetas tão pequenos como Mercúrio em períodos orbitais curtos que necessitem a adição de quatro ou mais 
trânsitos para serem detectados, também deverão necessitar de toda a missão para serem detectados, bem como os planetas 
gigantes interiores que não produzem trânsitos na estrela que orbitam mas que modulam de forma periódica o brilho aparente 
devido à luz reflectida do planeta. 


A descoberta mais excitante desta missão será a detecção de planetas do tamanho da Terra no interior das zonas habitáveis em 
estrelas semelhantes ao Sol. Porém, os cientistas da missão estão prontos para muitas outras descobertas acerca da ocorrência e 
características dos planetas em torno de outras estrelas. Mesmo descobrindo poucos ou nenhuns planetas é algo de importante, 
pois Iria levar à conclusão que os planetas terrestres são raros e que a origem da vida na Terra necessitaria de ser reconsiderada. 


Assunções utilizadas para estimar os resultados 


A força da missão Kepler é a sua capacidade de analisar o inesperado com a sua capacidade de monitorizar uma amostra 
suficientemente grande de estrelas para obter um conjunto estatisticamente significativo de planetas terrestres e de grande 
dimensão com períodos orbitais de alguns dias até mais de um ano. Só se pode estimar os resultados esperados baseando-se em 
cenários possíveis, dados que não se possui um conhecimento da frequência e distribuição dos planetas terrestres no exterior do 
Sistema Solar. A missão foi projectada para recolher E À! 
informação suficiente para que mesmo um resultado nulo 
possa ser significativo e indicar que os planetas terrestres são 
raros. 






































Para estimar quantitativamente o potencial dos resultados para 
a missão da Kepler, assumiu-se que: 





e São monitorizadas cem mil estrelas da sequência 
principal; 


e A média da variação de luz branca da maior parte das 
estrelas da sequência principal do tipo F, G e K na 
escala de tempo de um trânsito é similar à variação 
registada no Sol após se excluir o mais activo 25% da 
estrelas anãs no FOV; 


e A maior parte da estrelas na sequência principal, 
incluindo estrelas binárias, possuem planetas 
terrestres na zona habitável ou perto desta zona; 


e Em média, dois planetas do tamanho da Terra ou de 
maior dimensão existem da região entre 0,5 UA e 1,5 
UA, tendo por base o Sistema Solar e o modelo de 
acreção de Wetheril (1996); 


e A probabilidade de trânsito para planetas na zona 
habitável ou perto desta zona é de 0,5% por planeta. 





e  Otrânsito é quase tangencial numa órbita de 1 ano; 
e Cada estrela tem um planeta gigante numa órbita joviana; 


e Em média, 1% das estrelas na sequência principal têm planetas gigantes em órbita inferiores a uma semana e um 
número comparável de planetas gigantes em órbitas de uma semana a um mês ou de um mês a um ano; 


e A eficiência de detecção é de 84%, esperando-se um resultado falso e; 


e A duração da missão é de quatro anos. 
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Sumário dos resultados previstos 


Tendo por base as assumpções e a capacidade da missão Kepler, espera-se levar a cabo um censo de planetas com períodos entre 
alguns dias a alguns anos e detectar: 


Planetas terrestres em órbitas interiores tendo por base os seus trânsitos: 
e Cerca de 50 planetas se a maior parte tiver R = 1,0 R. 
e  Cercade 185 planetas se a maior parte tiver R = 1,3 R. 
e Cerca de 640 planetas se a maior parte tiver R = 2,2 R. 
(Ou uma combinação destes resultados) 
e Cerca de 12% dos casos com dois ou mais planetas por sistema. 
Planetas gigantes em órbitas interiores tendo por base a modulação da sua luz reflectida 
e Cerca de 870 planetas com períodos de menos de uma semana. 
Planetas gigantes tendo por base os seus trânsitos 
e Cerca de 135 planetas em órbitas interiores com albedos para 100 desses planetas 
e  Densidades para 35 dos planetas em órbitas interiores e 
e Cerca de 30 planetas em órbitas interiores 


Espera-se observar sistema com dois ou mais planetas terrestres em trânsito em zona habitáveis ou perto dessas zonas. Pode ser 
detectado mais de um planeta por sistema quando um sistema planetário com inclinações orbitais relativamente pequenas é 
observado perto de algum dos nodos de intersecção dos planos orbitais. A possibilidade de se observar um segundo planeta é de 
12% quando um planeta foi já descoberto (Koch e Boricki, 1994) para sistemas tendo um espaçamento semelhante e inclinações 
semelhantes ao sistema Vénus — Terra. 


Se os sistemas binários não possuem planetas, então o número de sistema esperados é de cerca de 46% inferior ao previsto. 


Assim, a missão Kepler produz uma amostra estatisticamente válida, suficiente para estabelecer a frequência e distribuição de 
planetas em sistemas múltiplos e singulares. 


Observatório e fotómetro 


O fotómetro a bordo do Kepler é um instrumento com um único 
propósito. Basicamente, é um telescópio Schmidt com uma 
abertura de 0,95 metros e um campo de visão de 105% (cerca de 
12º de diâmetro). Será direccionado e irá registar dados 
provenientes de um único grupo de estrelas durante os quatro anos 
da missão. 


O fotómetro é composto somente por um único instrumento, que é 
um conjunto de 45 CCD. Cada CCD (50 mm x 25 mm) tem 2200 
x 1024 pixels. Os CCD são registados a cada três segundos para 
impedir a sua saturação. Somente a informação dos pixels dos 
CCD onde estão estrelas mais brilhantes do que my=14 é 
registada (os CCD não são utilizados para se obter imagens e estas 
são intencionalmente desfocadas a 10 segundos de arco para 
melhorar a precisão fotométrica). Os dados registados são 
integrados durante 30 minutos. 





O instrumento tem uma sensibilidade para detectar um trânsito de um planeta do tamanho da Terra numa estrela com my=1262V 
(tipo solar) a 4 sigma com uma integração de 6,5 horas. O instrumento tem uma banda de passagem dos 400 nm até aos 850 nm. 
Os dados dos pixels individuais que constituem cada estrela das 100000 estrelas da sequência principal mais brilhantes do que 
mvy=14, são continuamente e simultaneamente registados. Os dados são armazenados no observatório e transmitidos para a Terra 
uma vez por semana 
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O observatório fornece a energia, direccionamento e telemetria para o fotómetro. A orientação para um único grupo de estrelas 
durante toda a missão aumenta de forma substancial a estabilidade fotométrica e simplifica o desenho do veículo. Exceptuando 
pequenos giroscópios e a cobertura ejectável do fotómetro, não existem outras partes móveis no observatório. O único líquido a 
bordo é uma pequena quantidade contida nos motores estabilizada por uma membrana pressurizada. Este desenho aumenta a 
estabilidade de orientação e a fiabilidade total do observatório. 
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Processo orbital da Kepler 


A observação contínua necessária para uma detecção eficiente dos trânsitos planetários requer que o campo de visão FOV do 
fotômetro se encontre fora do plano da eclíptica para que não seja periodicamente bloqueado pelo Sol ou pela Lua. Fo1 assim 
seleccionado um campo estelar perto do plano galáctico que cumpre estes critérios e possui uma alta densidade estelar. 


Um tipo de órbita denominado “Earth-trailling Heliocentric orbit” com 
1AU um período de 372,5 dias proporciona a melhor opção para cumprir os 
i critérios para evitar o Sol, a Terra e a Lua tirando partido de um 
lançamento comum foguetão Delta-2 7925-10L. Nesta órbita, o 
observatório deriva lentamente da Terra e está a uma distância de 0,5 UA 
(no pior caso) no fim dos quatro anos da missão. As telecomunicações e 
a navegação para a missão são proporcionadas pela rede DSN (Deep 
Space Network) da NASA. 


f Outra vantagem desta órbita é o facto de possuir um baixo torque no 

observatório, criando assim uma atitude de orientação muito estável. Não 

estando numa órbita terrestre leva a que não hajam torques devido a gradientes de gravidade, momentos magnéticos ou atrito 

atmosférico. O torque «externo» mais intenso é então causado pela pressão solar. Esta órbita também evita o ambiente de altas 

doses de radiação associados com as órbitas terrestre, sendo no entanto de temos a tempos sujeitas a altas doses de radiação 
provenientes do Sol. 


Projection of 
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Duração da missão 


A missão deverá ter uma duração suficiente para detectar e confirmar a natureza periódica do trânsito de planetas em zonas 
habitáveis ou perto destas zonas. Foi assim proposta uma missão de quatro anos que permite uma detecção de quatro trânsitos 
para todas as órbitas até um ano em duração e uma detecção de três trânsitos com períodos até 1,33 anos. Esta duração também 
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proporciona três detecções de trânsitos para 50% das órbitas com 1,6 anos de duração e 10% para órbitas corm uma duração de 
1,9 anos. 


Foi também proposta uma extensão de dois anos da missão que irá aumentar de forma significativa a possibilidade de detectar 
planetas mais pequenos do que a Terra e detectar planetas do tamanho da Terra em órbitas correspondentes à órbita de Marte, 
isto é com um período de dois anos. 


O observatório Kepler 


O observatório Kepler foi projectado e construído pela Ball Aerospace4 and Technologies Corp, Boulder — Colorado. O 
observatório tem um diêmetro de 2,7 metros e um comprimento de 4,7 metros, tendo uma massa de 1052,4 kg no lançamento dos 
quais 562,7 kg constituíam o veículo em si; 478,0 kg sendo a massa do fotômetro e 11,7 kg de propolente (hidrazina). 


O Kepler recebe energia proveniente de quatro paméis solares 
não co-planares com uma área total de 10,2 m” de células 
solares. Combinadas, as 2860 células solares podem produzir 
mais de 1100 watts de corrente eléctrica. O armazenamento de 
energia é proporcionado por uma bateria recarregável de 10es de 
lítio que fornece 20 Amp/h. 


No observatório está incluídos um gravador com uma 
capacidade de 128 GB, um sistema de transmissão de dados em 
banda Ka com uma capacidade de até 4,33 mbps e pequenos 
giroscópios para orientação. 


Como todos os veículos espaciais, o Kepler é desenhado tendo 
em conta o delicado balanço entre a sua forma e a sua função. A 
sua forma tem em conta as suas dimensões e peso que são 
ditados pelo tamanho e força do foguetão lançador. A sua 
função tem por base as capacidades observacionais dos seus 
instrumentos na carga científica a bordo. 


Como o instrumento a bordo foi projectado para observar 
muitas estrelas para determinar a prevalência de planetas do 
tamanho da Terra, o veículo existe para servir o seu instrumento 
— um fotómetro desenhado para medir as variações do brilho 
dos seus alvos estelares à medida que os planetas passam à sua 
frente. O observatório proporciona a energia, orientação, 
comandos, armazenamento de dados e transmissão desses dados 
para o fotômetro. O fotômetro contém a maior câmara que a 
NASA alguma vez lançou para o espaço. A bordo estão dois 
computadores de comando e controlo, um gravador, sistemas de 
comunicação em banda Ku e banda X, dois sensores estelares, 
giroscópios e um sistema de controlo a reacção. 


A atitude do observatório é estabilizada nos três eixos espaciais 
utilizando um sistema de controlo de orientação e linha de 
visão. O subsistema de distribuição de energia utiliza a transferência directa de energia, com um conjunto fixo de painéis solares 
e uma bateria de lítio. Um conjunto fixo de painéis solares minimiza os distúrbios provocados pelos seus movimentos e actua 
como uma sombra para o fotômetro. A estrutura do observatório é fabricada em alumínio. Uma antena de alto ganho é utilizada 
para transmissões de alto fluxo. Duas antenas omnidireccionais de baixo ganho são utilizadas para transmissões de baixo fluxo e 
para o envio de comandos. 





À orientação para um único grupo de estrelas durante toda a missão aumenta de forma significativa a estabilidade térmica e 
fotométrica e simplifica o desenho do observatório. 


Estrutura e mecanismos 


A maior parte dos sistemas e subsistemas da Kepler estão montados numa caixa hexagonal colocada na base do fotômetro. A 
estrutura hexagonal da caixa consiste em seis painéis, uma base superior, uma base inferior, o convés de controlo a reacção e o 
anel de adaptação com o veículo lançador. A construção dos paiméis, bases, convés e substratos dos painéis solares, consiste em 
placas de alumínio colocadas de forma paralela num núcleo de alumínio em forma de favos de abelha. Os seis paiméis 
proporcionam uma estrutura para acomodar a montagem dos sistema electrónicos, porções dos sistemas electrónicos do 
fotômetro, bateria, sensores estelares, giroscópios, unidades de medição de inércia, equipamento de rádio, e antenas de alto e 
baixo ganho. 
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O painel superior proporciona uma superficie de montagem para o conjunto de paiméis solares. O painel inferior proporciona a 
interface entre o fotômetro e também suporta os motores, linhas de propolente associadas e conectores umbilicais do veículo. O 
convés do sistema de controlo a reacção está fixado no interior do anel de adaptação do veículo lançador e proporciona uma 
superficie de montagem para o tanque, transdutor de pressão, válvulas e linhas de propolente. A base do fotômetro está montada 
no painel inferior. 


Energia eléctrica 


O sistema de fornecimento de energia eléctrica proporciona energia a todos os sistemas a bordo, incluindo o fotômetro. A energia 
é fornecida pelos painéis solares e pela bateria. 


O conjunto de painéis solares está rigidamente montado ao convés superior do observatório. Assim, tem uma dupla função nesta 
missão proporcionando energia bem como servindo de sombra para o fotômetro impedindo o aquecimento directo pela luz solar. 
O conjunto de painéis solares é constituído por quatro painéis não co-planares e totaliza uma área de 10,2 m” de uma junção 
tripla de células foto voltaicas. Contém 130 conjuntos compostos por 22 células. O conjunto de painéis solares deverá gerar 1100 
watts de energia eléctrica. Ao contrário da maior parte dos painéis solares, o conjunto de painéis na Kepler encontra-se sempre 
fixo desde o lançamento. 


Controlo térmico 


O subsistema de controlo térmico é responsável por manter a temperatura dos componentes dentro dos limites operacionais. O 
conjunto de painéis solares e os cobertores térmicos protegem o fotômetro do aquecimento devido à luz solar directa. Os paméis 
solares são fabricados com um material especial que minimiza o fluxo de calor para o fotômetro e ajuda na regulação da 
temperatura do painel. 


O observatório está também protegido por um sistema de controlo térmico activo que consiste em condutas de calor, adesivos 
termicamente condutores, aquecedores e sensores de temperatura. O fluxo de propano e amónia através de condutas nos painéis 
exteriores da Kepler ajudam no arrefecimento do plano focal. Várias partes do observatório que necessitam de ser aquecidas para 
poderem operar estão equipadas com aquecedores controláveis mas 1solados para evitar um aquecimento do fotómetro. 


Comando e tratamento de dados 


O gestor de comandos leva a cabo o processamento de comandos tanto na sequência de armazenamento como nos comandos em 
tempo real. O sistema de comando e tratamento de dados é o cérebro do observatório. Pode operar o observatório tanto com 
comandos armazenados na memória do computador ou através de comandos em tempo real enviados pela Terra para execução 
imediata. O sistema também gere dados científicos e de engenharia destinados a serem enviados para a Terra. 


No coração do sistema de comandos e gestão de dados encontra-se um computador RED750, uma versão de terceira geração do 
chip PowerPC utilizado em alguns modelos dos computadores Macintosh. Este computador de voo fo1 utilizado pela primeira 
vez no espaço a bordo da missão Deep Impact. O RED750 também se encontra a bordo da Mars Reconnaissance Orbiter e do 
satélite XSS-1. 


Os dados científicos e de engenharia obtidos pela Kepler serão armazenados numa memória de acesso aleatório de 16 GB. O 
gravador de dados pode ler e escrever na memória de forma simultânea e pode armazenar 60 dias de observações e dados 
científicos. 


Controlo e determinação de atitude 


O fotômetro da Kepler utiliza um sistema de controlo de orientação para se orientar no espaço profundo, ou terminologia de 
engenharia, para determinar e controlar a atitude do veículo. O sistema é estabilizado nos três eixos espaciais utilizando uma 
referência estelar para a atitude. A instrumentação utilizada para identificar e alterar a sua atitude consiste em sensores de 
orientação precisos, giroscópios, sensores solares e estelares e unidades de medida de inércia. 


Os quatro sensores de orientação precisa estão colocados nos cantos exteriores do plano focal do fotómetro para assegurar uma 
orientação precisa. Catorze sensores solares que proporcionam uma orientação grosseira encontram-se montados na estrutura de 
voo e permitem ao veículo localizar o Sol a qualquer altura. Os dois sensores estelares fornecem dados de atitude imercial. As 
duas unidades de medição de inércia medem e controlam os níveis de controlo de atitude, bem como proporcionam estimativas 
de atitude a curto prazo na ausência do sensor solar ou de dados dos sensores estelares. 


O conjunto de giroscópios consiste em quatro sistemas montados em eixos não ortogonais. O sistema é redundantemente activo, 
o que significa que todos os quatro giroscópios são normalmente utilizados. Os giroscópios proporcionam o controlo de atitude 
durante quase toda a missão, exceptuando a fase de separação do último estágio do lançador. Oito motores de 1 Newton do 
sistema de controlo de reacção estão colocados nos eixos +Y e —Y, sendo utilizados para remover momento de forma periódica 
dos giroscópios. Podem também ser comandados para manter o controlo da atitude quando os giroscópios não estão disponíveis. 


Como não é necessário que a Kepler mude de órbita, não existem motores a bordo capazes de o fazer. 
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O sistema de determinação de atitude e de controlo leva a cabo as seguintes funções: 


Estabilização da atitude após a separação do veículo lançador; 


Orientação do fotômetro para s sua atitude operacional; 
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Manter a atitude operacional numa tolerância minima para permitir uma fotometria de precisão; 


Orientar o conjunto de painéis solares para o Sol e a antena de alto ganho para a Terra assim que necessário; 


Proteger o fotômetro de observar o Sol; 


Levar a cabo todas as manobras quando comandado; 


Proporcionar um controlo de atitude durante os modos de segurança e de emergência. 





Telecomunicações 


O subsistema de telecomunicações será 
utilizado para receber comandos e para 
transmitir dados de engenharia, científicos e 
de navegação para a Terras. Foi projectado 
para operar até uma distância de 96 milhões 
de quilómetros. O sistema utiliza uma 
antena parabólica de alto ganho para 
transmissão, duas antenas de recepção de 
baixo ganho e duas antenas de transmissão 
de baixo ganho. O sistema pode receber 
comandos da Terra a velocidade de 7,8 a 
2000 bytes por segundo e pode enviar 
dados para a Terra a velocidades de 10 a 4,3 
milhões de bits por segundo. Esta 
capacidade de transmissão é o nível mais 
elevado em qualquer missão da NASA até à 
data. 


O foguetão Delta-2 7925-10L 


Os foguetões Delta (Delta-2 e Delta-IV) são 
comercializados pela ULA (United Launch 
Alliance). Este foi o 339º lançamento de um 
foguetão da série Delta desde 1960, sendo o 
141º Delta-2 a ser utilizado (contando com 
os dois lançamentos das versões Heavy). Os 
Delta são construídos pela Boeing em 
Huntington Beach, Califórnia. As diferentes 
partes do lançador são montadas em 
Pueblo, Colorado. 


A versão 7925-10L é composta por seis 
partes principais: o primeiro estágio que é 
composto pelos propulsores laterais a 
combustível sólido, o motor principal no 
corpo principal do lançador, o inter-estágio 
(que faz a ligação física entre o primeiro e o 
segundo estágio), o segundo estágio, o 
terceiro estágio e uma ogiva de 10 pés (3,05 
metros) de diâmetro fabricada em materiais 
compósitos. 


O Delta 2 7925-10L atinge uma altura de 38,90 metros e tem um diâmetro de 2,44 metros (sem entrar em conta com os 
propulsores sólidos na base). No lançamento tem um peso de 231900 kg e é capaz de desenvolver uma força de 359340 kgf. É 
capaz de colocar uma carga de 5089 kg numa órbita baixa a 185 km de altitude ou então 1818 kg numa trajectória para a órbita 
geossincrona. 
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Os nove propulsores laterais (GEM-40) TAS — Thrust Augmented Solids, são fabricados pela Alliant Techsystems e cada um 
pode desenvolver 45500 kgf no lançamento. 


O primeiro estágio (Delta Thor XLT-C) tem um peso bruto de 13064 kg e um peso de 1361 kg sem combustível. Tem um 
comprimento de 26,1 metros e um diâmetro de 2,4 metros. Está equipado com um motor RS-27A que tem um peso de 1091 kg, 
um diâmetro de 1,1 metros e uma altura de 3,8 metros. No vácuo produz uma força de 107500 kgf, tendo um les de 302 s e um 
tempo de queima de 274 s. Consome LOX e querosene altamente refinado (RP-1). O RS-27A é construido pela Rocketdyne. 


O segundo estágio do Delta 2 (Delta K) tem um peso bruto de 6905 kg e um peso de 808 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 5,9 metros e um diâmetro de 1,7 metros. No vácuo o seu motor Aerojet AJ10-118K (com um peso de 98 kg, um 
diâmetro de 1,7 metros e uma câmara de combustão) produz uma força de 4425 kgf, tendo um les 318 s e um tempo de queima 
de 444 s. Consome N»0, e Aerozine-50. 


O terceiro estágio, Star-48B, tem um peso bruto de 2141 kg e um peso de 232 kg sem combustível, tendo um comprimento de 
2,04 metros e um diâmetro de 1,24 metros. O seu motor consome HTPB e produz uma força de 67,16 kN, tendo um les 292 s e 
um tempo de queima de 88 s. 


O Delta-2 pode ser lançado a partir do Cabo Canaveral (Air Force Station), plataformas SLC-17A e SLC-17B, e da Base Aérea 
de Vandenberg, Califórnia, (plataforma SLC-2W). O Space Launch Complex-17 (SLC-17) do Cabo Canaveral foi construído 
pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) para o desenvolvimento do míssil balístico de alcance intermédio (IRBM) Thor, 
tendo a construção das plataformas A e B sido iniciada em Abril de 1956. Em Setembro desse mesmo ano a Força Aérea ocupou 
parcialmente a plataforma SLC-17B, tendo o primeiro lançamento sido efectuado a 25 de Janeiro de 1957”. A primeira 
modificação ao complexo SLC-17 teve lugar em 1960 de forma a suportar o lançamento de veículos derivados do Thor. Entre O 
início de 1960 e Dezembro de 1965 foram lançados 35 foguetões Delta a partir do complexo. 


As plataformas foram transferidas para a NASA em 1965, pois para a USAF já não havia qualquer utilização militar para o 
complexo. Devido ao acidente do Challenger os lançamentos comerciais e militares foram na sua totalidade transferidos para os 
lançadores convencionais e em resultado a Boeing criou o lançador Delta-2. A USAF decidiu também transferir o lançamento 
dos seus satélites Navstar, anteriormente destinados a serem lançados pelo vaivém, para o novo Delta-2. O complexo SLC-17 foi 
escolhido como local de lançamento do Delta-2 e o complexo regressou novamente à responsabilidade da USAF em Outubro de 
1988. O complexo teve de sofrer obras profundas com a instalação de novas plataformas de serviço, de um sistema hidráulico de 
elevação de cargas e de um sistema de armazenamento e fornecimento de hidrogénio líquido. A torre de serviço móvel do 
complexo teve de ver o seu tamanho aumentado em 3 metros de forma a acomodar o novo lançador. O primeiro lançamento do 
Delta-2 a partir do complexo (plataforma A) teve lugar a 14 de Fevereiro de 1989. 


A última modificação ao complexo finalizou em Outubro de 1997 e serviu para adaptar a plataforma B ao lançador Delta-3”. 
Assim, a plataforma B podia acomodar os lançadores Delta-2 e Delta-3. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo Delta-2 (Tabela: Rui C. Barbosa). 


Veículo 


Lançamento Data Hora (UTC) qm cador 


Local Lançamento  Plat. Lanç. Satélite 


STEREO-Ahed 
(29510 2006-0474) 
STEREO-Behind 
(29511 2006-047B) 
2009-011 6-Mar-09  03:49:57.465 D339 Cabo Canaveral AFS SLC-17B Kepler (34380 2009-0114) 


2006-047 26-Out-06  0:52:00.339 D319 Cabo Canaveral AFS SLC-17B 





O Complexo de Lançamentos SLC-17 do Cabo Canaveral 


Localizado no Cape Canaveral Air Force Station, Florida, o Space Launch Complex 17 foi construído pela USAF para o 
programa de desenvolvimento e pesquisa do IRBM (Intermediate Range Ballistic Missile) Thor. Constituído por duas 
plataformas 17A e 17B, a sua construção teve início em Abril de 1956. 


2 O primeiro Thor a ser lançado desde o complexo SLC-17 tinha o número de série 101 e o lançamento resultou num fracasso 
com a explosão do míssil devido a um problema de contaminação do LOX que originou uma falha numa válvula do motor. 


* A plataforma utilizada foi a SLC-17A. O lançamento teve lugar às 1830UTC e o foguetão Delta-2 6925 (D184) colocou em 
órbita o satélite USA-35 / Navstar 2-1 GPS-14 (19802 1989-0134). 


* O primeiro lançamento do Delta-3 teve lugar a 27 de Agosto de 1998 e resultou num fracasso quando o foguetão Delta-3 (D3- 
1) não conseguiu colocar em órbita o satélite Galaxy-10. 
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A USAF ocupou a plataforma 17B de forma parcial em Setembro de 1956, tendo o primeiro lançamento do míssil Thor ocorrido 
em Janeiro de 1957. A plataforma 17A entrou ao serviço em Abril de 1957 com o seu primeiro lançamento no mês de Agosto 
seguinte. 


No início dos anos 60 a USAF levou a cabo trabalhos de modificação para que o complexo pode-se levar a cabo lançamentos de 
veículos derivados do míssil Thor. Entre Janeiro de 1960 e Dezembro de 1965, foram levadas a cabo 35 missões Delta a partir do 
SLC-17. Entretanto na Primavera de 1965 a USAF havia já transferido as instalações do SLC-17 e outras instalações 
relacionadas com o programa Thor para a NASA, após concluir que as instalações não teriam mais utilização militar. Porém, 
após o desastre com o vaivém espacial OV-099 Challenger a 28 de Janeiro de 1986, os serviços de lançamentos comerciais e 
militares voltaram-se de novo para os foguetões descartáveis. Acompanhando esta tendência, a Boeing desenvolveu uma nova 
geração de foguetões, o Delta-2, para suportar as necessidades crescentes dos militares e dos clientes civis. 


Eventualmente a USAF transferiu todos os seus satélites Navstar GPS que seriam colocados em órbita pelos vairvéns espaciais, 
para os foguetões Delta-2. Os clientes civis também começaram a assinar contratos de lançamento no Delta-2. 


O SLC-17 foi escolhido como o local de lançamento do Delta-2 e a NASA transferiu a responsabilidade deste complexo para a 
USAF em Outubro de 1988. O complexo passou por mais uma fase de modificações para poder ser utilizada pelo foguetão Delta- 
2. As alterações estruturais incluíram a instalação de novas plataformas e de um sistema de elevação hidráulico, bem como um 
sistema de armazenamento e de fornecimento de hidrogénio líquido. Estas modificações fizeram com que a altura da torre móvel 
de serviço do complexo fosse elevada em 3,05 metros de forma a acomodar o novo lançador. 





Em Fevereiro de 1990 dá-se o primeiro lançamento de um foguetão Delta-2 a partir da plataforma 17A. Os trabalhos de 
modificação do complexo continuaram e a primeira missão comercial de um Delta-2 foi lançada da plataforma 17B em Agosto 
de 1989. 


Porém, as alterações ao complexo não se ficariam por aqui pois para satisfazer as necessidades dos seus clientes a Boeing 
desenvolveu o foguetão Delta-3 que possui o dobro da capacidade de carga do Delta-2. Este lançador e o Delta-3 compartilham a 
plataforma 17B, com os trabalhos para modificar a plataforma para acomodar o novo lançador a serem finalizados em Outubro 
de 1997. 
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Devido ao facto de o centro de controlo no SLC-17 ter sido considerado inadequado para os lançamentos do Delta-3, a Força 
Aérea dos Estados Unidos construiu um novo centro de operações de lançamento e administrativo com uma área de 3623 m” 
denominado 1” Space Launch Squadron Operations Building (1 SLS OB). As novas instalações, finalizadas em Junho de 1996, 
estão localizadas a 3,2 km a Sul do SLC-17 e alberga o Launch Control Center (LCC). 


Lançamento do Kepler 


A montagem do foguetão lançador Delta-2 7925-10L no Complexo de Lançamento SLC-17 teve início a 21 de Outubro com a 
colocação do primeiro estágio, seguindo-se alguns dias mais tarde a colocação dos nove propulsores laterais de combustível 
sólido e depois a colocação do segundo estágio Delta-K. 


A 6 de Janeiro de 2009 o observatório Kepler chegava à Florida Space Coast vindo desde as instalações da Ball Aerospace & 
Technologies em Boulder, Colorado. Após chegar às instalações Astrotech, o Kepler foi inspeccionado e submetido aos testes 
finais, sendo posteriormente abastecida com os propolentes necessários para a sua missão. 


A 16 de Fevereiro procedia-se à acoplagem entre o Kepler e o último estágio do foguetão lançador constituído pelo motor PAM- 
D2/Star-48B e dois dias mais tarde o conjunto era colocado no interior de um contentor de transporte, sendo preparado para ser 
transportado para a Plataforma de Lançamento SLC-17B. 


A 21 de Fevereiro de 2009 o observatório Kepler era finalmente colocado sobre o último estágio do seu foguetão lançador após 
vários adiamentos devido às más condições atmosféricas. A NASA previa colocar a sonda no foguetão Delta-2 no dia 19 de 
Fevereiro, mas o mau tempo associado a fortes ventos fez com que os trabalhos fossem adiados para o dia seguinte e depois para 
o dia 21 de Fevereiro pois as mesmas condições atmosféricas mantiveram-se a 20 de Fevereiro. A Kepler abandonou as 
instalações da Astrotech no Centro Espacial Kennedy no dia 19 de Fevereiro, sendo transportada ao longo da estação da força 
aérea norte-americana em Cabo Canaveral. Porém, a NASA foi obrigada a albergar o observatório num edifico militar nas 
imediações do Complexo de Lançamento SLC-17 devido ao mau tempo. 


No dia 26 de Fevereiro os engenheiros da agência espacial norte-americana decidiam adiar o lançamento do Kepler por 24 horas 
para poderem analisar a possível ocorrência de alguma anomalia na ogiva de protecção. Dois dias antes um foguetão Taurus-XL 
falhava o lançamento do satélite OCO devido a problemas registados com a sua ogiva de protecção. Devido a isto a NASA achou 
prudente proceder a uma análise mais detalhada da ogiva de protecção que seria utilizada no lançamento do Kepler. A montagem 
da ogiva de protecção para a missão do Kepler foi montada a 26 de Fevereiro. 


A 2 de Março foi levada a cabo a denominada Flight Readiness Review que analisou todos os pormenores do lançamento dando 
luz verde para este. 


O abastecimento do segundo estágio do foguetão Delta-2 7925-10L teve lugar a 3 de Março e no dia seguinte foi realizada a 
Launch Readiness Review na qual os técnicos discutiram o progresso dos trabalhos em preparação para o lançamento, analisando 
os pormenores técnicos e o estado do lançador, da sua carga e dos sistemas no solo. 


Para o lançamento do Kepler estavam disponíveis duas janelas de lançamento. A primeira ocorria entre as 0349:57UTC e as 
0352:57UTC. Nesta janela o lançador utilizaria um azimute de voo de 93º colocando o observatório numa órbita com uma 
inclinação de 28,5º. A segunda janela de lançamento ocorria entre as 0417:44UTC e as 0420:44UTC, com o foguetão a ser 
lançado num azimute de 99º colocando o observatório numa órbita com uma inclinação de 29,3º. A alteração de uma janela de 
lançamento para a outra requereria que os técnicos fizessem o upload de um novo software de voo para o computador do 
foguetão Delta-2. 


Na manhã do lançamento os técnicos encerraram a escotilha de acesso ao interior da ogiva de protecção do lançador e 
procederam à remoção das plataformas de acesso na torre móvel de serviço, procedendo às inspecções finais do lançador 
preparando assim a retracção da torre de serviço que começaria às 1914UTC do dia 6 de Março. O processo de remoção da torre 
móvel de serviço procede-se em duas fases: numa primeira fase a torre é separada na plataforma de lançamento até uma distância 
curta enquanto são aplicadas tensões nos cabos umbilicais entre a torre de lançamento e o foguetão. Quando este procedimento é 
finalizado a torre móvel de serviço é então colocada na sua posição de lançamento mais afastada. A torre móvel de serviço é 
utilizada para se proceder à montagem do foguetão lançador na plataforma de lançamento e à colocação da carga sobre o último 
estágio. A torre também proporciona um meio de acesso ao veículo e uma protecção contra a intempérie. 


Pelas 2349UTC (T-150m) a contagem decrescente entrava na primeira de três paragens previstas. Esta paragem teve uma 
duração de 60 minutos, sendo a contagem decrescente retomada às 0054UTC do dia 7 de Março, entrando-se assim na 
denominada Terminal Countdown, a contagem decrescente final que terminaria às 0349:57UTC. O computador e os sistemas de 
controlo do foguetão Delta-2 eram activados às 0054UTC e nesta altura também se iniciavam os processos para pressurizar os 
tanques dos sistemas de hélio e nitrogênio do primeiro e segundo estágios do lançador, bem como os tanques de combustível e 
oxidante do segundo estágio (o segundo estágio consome hidrazina e tetróxido de nitrogênio). O processo de pressurização dos 
sistemas de hélio e nitrogênio do primeiro e segundo estágios terminou às 0110UTC. Nesta altura foi dada luz verde para as 
operações de abastecimento do primeiro estágio. Após de verificarem válvulas, sensores, medidores de fluxo e outros 
equipamentos dos sistemas de abastecimento, este teve início às O1ISUTC. O abastecimento de querosene altamente refinado 
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RP-1 é processado através da base do lançador. O propolente é bombeado através de um sistema de tubagens a partir de 
depósitos nas imediações do complexo de lançamento. Para a missão de lançamento do Kepler foram necessários 45652 litros de 
RP-1. O abastecimento é feito em duas fases. A primeira fase é a abastecimento rápido até se atingir 98% do volume total de 
propolente necessário, seguindo-se uma fase de abastecimento mais lento até se atingir o volume total necessário. O 
abastecimento rápido fo1 finalizado pelas 0131UTC e o abastecimento lento foi finalizado às 0135UTC, com todo o processo a 
demorar 19 minutos e 42 segundos. 


Pelas 0148UTC finalizavam-se os procedimentos para activar o computador de bordo do Delta-2 e pelas 0200UTC era dada luz 
verde para se proceder ao abastecimento de oxigénio líquido ao primeiro estágio do foguetão. O abastecimento iniciou-se às 
0206UTC e tal como o abastecimento de RP- 
1, este também se processa em duas fases: a 
primeira decorre até se atingir 95% do 
volume total e a segunda até se atingir o 
volume de oxigénio líquido necessário para a 
missão. O abastecimento de oxigénio líquido 
terminava às 0234UTC com o processo a ter 
uma duração de 277 minutos e 18 segundos. 


As verificações do sistema de segurança do 
foguetão iniciaram-se às 0247UTC seguindo- 
se às 0255UTC os testes de mobilidade dos 
escapes dos motores do primeiro e do 
segundo estágio. Estes testes mostram que o 
lançador é capaz de se orientar durante o 
lançamento. Os testes iniciam-se no segundo 
estágio, terminando às 0257UTC e seguindo- 
se os testes do primeiro estágio que 
terminaram às 0300UTC. 


A contagem decrescente entrava na sua 
segunda paragem às T-15m (0304:57UTC). 
Esta paragem teve uma duração de 20 
minutos e tem como objectivo proporcionar 
aos engenheiros e controladores o tempo 
necessário para resolver problemas que 
possam ter surgido ou retomar alguma 
actividade que se possa ter atrasado no 
decorrer da contagem decrescente. A 
contagem decrescente seria retomada as 
0324:57UTC (T-15m). 


A pressurização do tanque de combustível do 
primeiro estágio iniciou-se às 0331]UTC. 
Entretanto às 0335:5S7UTC (T-4m) a 
contagem decrescente entrava b«ana sua 
terceira e última paragem que teve uma 
duração de 10 minutos sendo retomada às 
0345:57UTC (T-4m). 


Às 0345:57UTC (T-3m 45s) os sistemas do 
foguetão lançador foram transferidos para o 
fornecimento de energia próprio do lançador. 
Nesta altura o sistema de supressão acústico 
por água era activado. Este sistema inunda a base da plataforma de lançamento com milhões de litros de água para diminuir os 
efeitos nefastos das vibrações acústicas originadas pelos motores do primeiro estágio. 





A T-3m (0346:57UTC) o sistema de segurança do terceiro estágio foi armado. A T-2m 30s (0347UTC) o observatório Kepler era 
declarado pronto para o lançamento. 
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A T-2m (0347:57UTC) os sistemas de ventilação do tanque de oxigénio líquido do primeiro estágio eram encerrados para que o 
tanque pudesse ver pressurizado. Os observadores tiveram a oportunidade de ver baforadas de vapor a serem expelidas na 
fuselagem lateral do foguetão à medida que a pressão interna se estabilizava. 


Os propulsores laterais de combustível sólido foram armados a T-11s (0349:57UTC) e a a sequência de lançamento fo1 iniciada a 
T-2m com um membro da equipa de lançamento a activar o botão de início de ignição do foguetão. Todo o processo inicia-se 
com a ignição dos motores vernier e com a ignição do motor principal do primeiro estágio. A ignição dos seis primeiros 
propulsores laterais de combustível sólido deu-se às 0349:57,465UTC e rapidamente o foguetão Delta-2 7925-10L (DXXX) 
transportando o observatório Kepler abandonou a Plataforma de Lançamento SLC-17B. 


Pelas 0350:30,2UTC (T+32,7s) o lançador atingia a velocidade do som e às 0350:45,1UTC (T+47,6s) era atingida a zona de 
máxima pressão dinâmica. A queima dos seis primeiros propulsores laterais de combustível sólido terminava às 0350:58,6UTC 
(T+Im 3,1s) com os restantes três propulsores a entrarem em ignição às 0351:03,0UTC (T+Im 5,5s). Três dos primeiros seis 
propulsores laterais de combustível sólido separavam-se às 0351:03,5UTC (T-+Im 6s) com os restantes três propulsores já 
mactivos a separarem-se às 0351:04,5UTC (T+Im 7s). A T+Im 40,0s o lançador encontrava-se a uma altitude de 24,1 km, a uma 
= =" distância de 57,3 km do Cabo Canaveral e viajando a 
Estatísticas da missão uma velocidade de 5460,5 km/h. O final da queima 


o º dos três últimos propulsores ocorria às 0352:06,3UTC 
Este lançamento foi a 339º missão de um foguetão Delta desde (T+2m 8,85), separando-se às 0352:09,0UTC (T+2m 
1960, sendo a 141º missão de um lançador Delta-2 desde 1989, a 11,58) iss o 


44º missão de um Delta-2 para a agência espacial norte-americana 

e o 67º voo de um modelo 7925. Foi também a 106º missão de um | O final da queima do primeiro estágio (MECO - Main 
Delta-2 a ser lançada desde o cabo Canaveral, a 46º missão lançada Engine Cutoff) ocorria às 0354:20,8UTC (T+4m 
desde a Plataforma de Lançamento SLC-17B e a 227º missão | 23,3s) com os motores vernier a serem desactivados 
propulsionada por um motor RS-27A. (VECO - Vernier Engine Cutoff) as 0354:26,8UTC 
(T+4m 29,3s). A separação entre o primeiro e o 
segundo estágio ocorreu às 0354:28,8UTC (T+4m 31,3s) e a primeira ignição do segundo estágio ocorreu às 0354:34,3UTC 
(T+4m 36,8s). A separação da ogiva de protecção da carga ocorreu às 0354:38,5UTC (T+4m 41s). 





A T+6m 55,0s o lançador encontrava-se a uma altitude de 152,9 km, a uma distância de 1252,1 km do Cabo Canaveral e 
viajando a uma velocidade de 22966,9 km/h. O final da primeira ignição do segundo estágio (SECO 1) dava-se às 0359:53,5UTC 
(T+9m 56,0s). Com o conjunto já em órbita terrestre foi levada a cabo uma manobra de reorientação entre as 0402:27,5SUTC 
(T+12m 30,0s) e as 0407:27,5UTC (T+17m 30,0s) iniciando-se de seguida a manobra de condicionamento térmico às 
0407:47,5UTC (T+17m 50,0s). Nesta manobra foi incutido ao conjunto uma rotação de 1º/s que se manteve até às 
0434:54,5UTC (T+44m 57,0s). Uma nova manobra de reorientação foi levada a cabo entre as 0439:59,5SUTC (T+50m 2s) e as 
0440:27,5UTC (T+50m 20s). 


A segunda ignição do segundo estágio decorreu entre as 0443:07,5UTC (T+53m 10s) e as 0444:21,3UTC (T+54m 13,85), 
ocorrendo de seguida entre as 0444:27,3UTC (T+54m 19,3s) e as 0444:30,3UTC (T+54m 52,8s) uma nova manobra de 
reorientação antes da manobra de estabilização do terceiro estágio que ocorreu às 0444:31,3UTC (T+54m 53,8s). A separação 
entre o segundo e o terceiro estágio ocorre às 0444:34,3UTC (T+54m 56,8s). 


A ignição do terceiro estágio teve início às 0445:31,3UTC (T+55m 33,8s) e terminou às 0446:57,6UTC (T+57m 00,1s). A 
rotação de estabilização que havia sido incutida ao conjunto fo1 eliminada com a abertura e separação de dois pesos (yo-yo 
despin) às 0451:41,3UTC (T+1lh Im 43,8s). A separação do observatório Kepler deu-se às 0451:46,3UTC (T+lh Im 48,85). 


Fase de comissionamento 


A fase de comissionamento do Kepler iniciou-se logo após a separação do terceiro estágio do foguetão lançador. Durante este 
período proceder-se-á à aquisição inicial dos sinais do observatório e confirmação de uma ligação rádio válida com o solo, 
confirmando-se também que o veículo está a gerar a sua própria energia eléctrica através dos painéis solares e que enviou a 
telemetria gravada durante o lançamento. Esta fase também incluiu a ejecção da cobertura protectora do fotômetro (que ocorreu a 
7 de Abril), verificação e calibração do fotômetro e refinamento dos sistemas de orientação do observatório. 


Quatro antenas da Deep Space Network foram utilizadas na aquisição inicial do sinal do Kepler após a separação. Duas antenas 
de 32 metros em Goldstone, Califórnia, e duas antenas de 34 metros em Camberra, Austrália, levaram a cabo a observação em 
frequência e ângulo para detectarem o sinal do Kepler. Uma vez confirmada os meios de comunicação com o observatório 
(down-link e up-link), os controladores iniciaram o processo de confirmação de que todos os sistemas do observatório e seus 
instrumentos estavam operacionais. 


Um acontecimento importante durante a fase de comissionamento foi a ejecção da cobertura do fotômetro que o protegeu da 
contaminação no solo durante o lançamento e da luz solar directa ou reflectida durante o lançamento e na fase inicial de 
comissionamento. Enquanto a protecção esteve fixa, toda a luz é impedida de entrar no fotómetro. Este período foi utilizado para 
caracterizar a performance dos sistemas electrónicos de detecção e para recolher dados de uma calibração “escura” que serão 
utilizados durante toda a missão. Dadas as medições altamente precisas necessárias para detectar planetas do tamanho da Terra, 
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fo1 tomado muito cuidado para se garantir que todos os dados desta calibração fossem obtidos. Após a ejecção da protecção do 
fotômetro, Iniciou-se a caracterização óptica do sistema. 


A fase de comissionamento é considerada completa quando o observatório demonstrou que pode gerar suficiente energia 
eléctrica para as operações cientificas, orientar e manter a atitude com grande precisão, que os seus sistemas de comunicações em 
banda X e banda Ka estão a operar normalmente, que o espelho está focado e que a geometria do plano focal é medida, e que o 
fotômetro pode recolher dados científicos a partir de um conjunto com suficientemente baixo ruído para permitir a detecção de 
trânsitos de planetas do tamanho da Terra que ocorrem em estrelas semelhantes ao Sol. 


Primeira imagem 


Uma semana após a ejecção da protecção do fotómetro o Kepler enviou para a Terra a primeira imagem da zona do céu que irá 
observar. 


Neco! 
| 
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GOCE para o estudo da Terra e dos seus oceanos 


A GOCE (Gravity field and steady-state Ocean Circulation Explorer) é a primeira missão da Agência Espacial Europeia 
dedicada à observação da Terra desde o lançamento do satélite Envisat em 2002. A missão tem por objectivo proporcionar a 
melhor ciência que a tecnologia europeia tem para oferecer, tirando o máximo benefício para a comunidade científica e em 
última análise para os cidadãos europeus e do resto do mundo. 


A GOCE fo1 seleccionada em 1999 como a primeira missão no âmbito da Earth Explorer Core Mission pertencente ao Living 
Planet Programme da ESA. O satélite for desenvolvido por um consórcio de empresas industriais lideradas pela Thales Alenia 
Space, Turim - Itália. A plataforma do satélite foi fornecida pela EADS Astrium Space, Friedrichshafen - Alemanha. A Thales 
Alenia Space, Cannes - França, desenvolveu e integrou o principal instrumento utilizando sensores ultra-sensíveis desenvolvidos 
pela Onera (França). Um total de 45 empresas europeias contribuiram para a construção do satélite. 


Durante 24 meses a GOCE 1rá obter dados gravitacionais tridimensionais em todo o globo. Os dados em bruto serão processados 
para criar o mais preciso mapa do campo gravitacional da Terra e para refinar o geodo: a forma referencial do nosso planeta. Um 
conhecimento preciso do geodo, que pode ser considerado como a superfície de um oceano global ideal em repouso, irá ter um 
papel importante nos estudos posteriores do nosso planeta, dos seus oceanos e da sua atmosfera. Irá servir como um modelo de 
referência para as medições e criação de modelos das alterações dos níveis do mar, da circulação oceânica e da dinâmica das 
calotes polares. 


A missão GOCE 


Lançada a 17 de Março de 2009 a missão GOCE foi desenvolvida para trazer um novo nível de compreensão de uma das mais 
fundamentais forças da Natureza na Terra — o seu campo gravítico. 


Designada como o “Fórmula 1º dos satélites, este veículo incorpora muitas novidades no desenho e na utilização de novas 
tecnologias no espaço para traçar um mapa do campo gravitacional da Terra com um detalhe sem precedentes. Sendo mais 
avançada missão para o estudo da gravidade até aos nossos dias, a GOCE 1rá abrir um grande leque de novas possibilidades para 
a Oceanografia, Física Terrestre, Geodesta e pesquisas relacionadas com os níveis dos oceanos, contribuindo de forma 
significativa para prolongar a nossa compreensão das alterações do clima. 


Apesar de ser invisível, a gravidade é uma força complexa 


Objectivos da missão da Natureza que tem um impacto incomensurável no nosso 

dia-a-dia. E muitas vezes assumido que a força da 

- Determinar as anomalias do campo gravitacional com uma gravidade na superficie terrestre tem um valor constante, 
precisão de 1 mGal (1 mGal = 10º m/s?. mas de facto o valor de “g” varia de forma subtil de lugar 
para lugar. Estas variações são devidas a um número de 

- Determinar o geóide com uma precisão de 0,01 m a 0,02 m. factores tais como a rotação da Terra, a posição das 


| no O montanhas e das fossas oceânicas e variações na densidade 
- Conseguir os primeiros dois objectivos com uma resolução do interior do nosso planeta. 


espacial superior a 100 km. | | 
Durante a sua missão de 20 meses, a GOCE 1rá traçar um 


mapa global destas variações no campo gravitacional com 
um extremo detalhe e precisão, Isto irá resultar num modelo único do geóide, que é a superfície de igual potencial gravitacional 
definido pelo campo gravítico — crucial para derivar medições precisas da circulação oceânica e das alterações do nível do mar, 
ambas afectadas pela alterações do clima. Os dados provenientes da missão são também muito necessários para compreender os 
processos que ocorrem no interior da Terra e para uma utilização em aplicações práticas tais como a detecção remota e 
nivelamento. 





Como a força gravitacional é mais forte perto da Terra, o satélite GOCE em forma de seta foi projectado para atravessar os restos 
da atmosfera terrestre que existem a 250 km de altitude. Este satélite numa órbita baixa é o primeiro a empregar o conceito de 
“gradiometria” — a medição das diferenças de aceleração em curtas distâncias entre conjuntos de massas de prova dentro do 
satélite. 


A GOCE está equipada com três pares de acelerómetros ultra-sensíveis colocados em três dimensões que respondem a pequenas 
variações na força gravitacional da Terra à medida que viaja ao longo da sua órbita. Devido às suas diferentes posições no campo 
gravitacional todas as massas sentem uma aceleração ligeiramente diferente. Os três eixos do gradiômetro permitem a medição 
simultânea de seis componentes complementares do campo gravitacional. 


Para medir a gravidade não pode haver interferências de partes móveis, assim todo o satélite é de facto um único instrumento de 
medição ultra sensível. 
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Uma força que molda o nosso planeta 


A gravidade é uma força fundamental da Natureza que influencia muitos processos dinâmicos no interior da Terra e na sua 
superficie ou acima dela. Foi Newton que há mais de 300 anos, explicou os princípios básicos da gravitação e o conceito mais 
conhecido de “força g”. 


No ensino geralmente aprendemos que g = 9,8 m/s”. De facto, este valor para a aceleração gravitacional foi, durante muito 
tempo, assumido ser um valor constante para todo o planeta. Porém, há medida que ferramentas mais sofisticadas e sensíveis 
foram sendo desenvolvidas para medir g, ficou aparente que a força da gravidade varia de lugar para lugar na superficie terrestre. 
O valor standard de 9, m/s” refere-se à Terra como uma esfera homogénea, mas na realidade existem muitas razões para que este 
valor varie de um mínimo de 9,78 m/s” no Equador até um máximo de 9,83 m/s” nos pólos. Podemos agora medir a forma como 
*g” varia em mais de oito casas decimais, mas o que causa estas pequenas mas significantes alterações? 


O desvio mais significativo do valor standard de “g” é um resultado da rotação da Terra. Á medida que a Terra roda em torno do 
seu eixo de rotação, a sua forma é ligeiramente plana tornando-se num elipsóide, havendo assim uma maior distância entre o 
centro da Terra e a superfície no Equador do que o centro da Terra e a superficie nos pólos. Esta maior distância, juntamente com 
a rotação da Terra, resulta no facto de a força de gravidade ser mais fraca no Equador do que nos pólos. 


Em segundo lugar, a superficie da Terra é muito distinta: altas montanhas e fossas oceânicas profundas causam que o valor da 
gravidade varie. Em terceiro lugar, os materiais no interior da Terra não estão uniformemente distribuídos. Não só existem 
camadas no interior da crusta e no manto irregular, como também a distribuição da massa nessas camadas não é homogênea. O 
petróleo e os depósitos de minerais ou reservas de água subterrâneas podem também introduzir efeitos subtis no campo gravítico, 
da mesma forma que um aumento do nível dos oceanos ou alterações na topografia tais como movimentos das camadas de gelo 
ou erupções vulcânicas. Mesmo grandes edifícios podem ter um efeito menor. Claro que, dependendo da localização, estes 
factores são sobrepostos e podem também se alterar com o tempo. 


O campo gravítico irregular molda uma superficie virtual ao nível do mar denominada “geóide”. Esta é a superficie de potencial 
gravitacional igual de uma hipotética superficie oceânica em repouso e assim se define “a horizontal” — significando que se uma 
bola fosse colocada nesta superficie hipotética não iria rolar, apesar da presença de virtuais desníveis. O geóide é importante para 
se compreender mais acerca 
das correntes oceânicas e é 
também utilizado como 
uma referência para 
sistemas tradicionais de 
medição de altura e 
monitorização das 
alterações dos níveis dos 
mares. Além do mais, o 
geólide é utilizado para 
terraplanagens e construção. 


Objectivos científicos 
da GOCE 


Durante 20 meses a GOCE 
rá recolher dados para 
traçar um mapa do campo 
gravitacional da Terra com uma precisão e resolução espacial sem precedentes. O mapa gravítico final e o modelo do geóide irá 
proporcionar aos utilizadores de todo o mundo dados bem definidos que 1rão levar a: 





e Uma melhor compreensão da Física do interior da Terra para proporcionar novas aproximações à geodinâmica 
associada com a litosfera, composição do manto e processos de levantamento e subdução. 


e Uma melhor compreensão das correntes oceânicas e transporte de calor. 


e Um sistema de referência de alturas a nível global que pode servir como superfície de referência para o estudo dos 
processos topográficos e alterações do nível do mar. 


e Melhores estimativas da espessura das placas de gelo polares e o seu movimento. 
Objectivos da missão 


Cada área para a aplicação dos dados obtidos pela GOCE tem requerimentos específicos de precisão que foram definidos por 
vários estudos intensivos. Os requerimentos para a altura do geóide e do campo gravítico estão sumarizados na seguinte tabela: 
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Aplicacão Precisão, Precisão, Resolução espacial 

ii Geóide [cm] | Gravidade [mGal] | (meios comprimentos de onda) [km 
sem "ft à 
Litosfera e densidade estrutural do manto superior Do 1-2 100 
omni TT à 
O êasessedmeniras TT Ts 50-100 
rosca CT [sm 20-100 
O Movimemostecónicos fo Tao 100-500 
O dessmessimoos CT [am 100 


Litosfera oceânica e interacção com a atenosfera o o 051 100-200 
o Oeeanografia | 


1-2 100 
Curta escala 
0.2 200 


o sidadeosas fa [o 
cêmiséego TT Lt 
senha CT fas 
E movimenosweriaisdego To TO 
cam CT ÕOhrlÕÕJiJiJriIlrlrlr. 
O NismmoprGes fa Too 
| Unificação dossistemasmundiaisdealua [1 [ 
 sistemasimercinisdenavegação Tas — 
oia Tas 


Muitas das aplicações acima referidas são relevantes para o estudo das alterações do 


Alterações do nível do mar : 
nível do mar. 





Circulação oceânica 


Uma melhor compreensão do campo gravítico da Terra e do seu geóide associado irá avançar de forma significativa o nosso 
conhecimento de como funciona o sistema terrestre. Em particular, um modelo preciso do geóide irá avançar o nosso 
conhecimento acerca dos padrões de circulação oceânica. 


A circulação oceânica tem um papel crucial na regulação do clima ao transportar o calor das latitudes mais baixas para as 
latitudes mais altas nas águas superficiais, enquanto que as correntes arrefecidas a altas latitudes fluem para maiores 
profundidades em direcção ao Equador. A Corrente do Golfo, que transporta águas quentes para Norte desde o Golfo do México, 
é um bom exemplo do papel importante que as correntes oceânicas têm na moderação climática. Graças a esta corrente, as águas 
costeiras da Europa são actualmente 4ºC mais quentes a latitudes equivalentes no Pacífico Norte. Porém, o conhecimento do 
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papel que os oceanos têm do sistema terrestre é actualmente insuficiente para uma previsão precisa das alterações climáticas. 


Para se estudar a circulação oceânica de forma mais eficiente é necessário ter um mapa mais preciso do geóide da Terra. O 
geóide representa a forma de uma hipotética superficie oceânica em repouso em resposta às variações no campo gravítico 
terrestre. Os actuais sistemas altimetros da ESA tais como no ERS e no Envisat medem a altura da superficie do mar e mostram 
uma variação típica de +/- 1 metros em relação ao geóide. Muito importante, os sistemas de correntes em larga escala fluem ao 
longo de linhas de topografia igual e estão focadas em torno de fortes gradientes na altura da superficie dos mares. 


Presentemente, o grau com que os dados dos 
altimetros pode ser usada para se levar a cabo 
estimativas precisas do transporte de calor, sal e 
água doce, é limitado pela qualidade de geóide em 
curtas escalas de comprimento. Assm, é a 
combinação de medições da altura da superficie do 
mar por altímetros e o conhecimento do geóide 
oceânico preciso que irá melhorar o nosso 
conhecimento das correntes superficiais e levar a um 
melhor conhecimento dos padrões gerais de 
circulação oceânica — cruciais para compreender as 
alterações climáticas. 


Dados as excitantes possibilidades de um novo 
geóide global criado pelo GOCE, podem ser 
utilizados os dados de altimetria por satélite obtidos 
nos últimos 15 anos para proporcionar uma 
retrospectiva detalhada dos padrões de circulação 
oceânica e suas variações, e as suas consequências 
para os ciclos globais da água e energia. 





Física da Terra 


Como as medições da gravidade obtidas pela GOCE reflectem variações de densidade no interior da Terra, os dados resultantes 
wrão levar a novas perspectivas acerca dos processos que ocorrem na litosfera e no manto superior — até uma profundidade de 
cerca de 200 km. Este mapeamento detalhado juntamente com dados sísmicos deverá auxiliar na compreensão dos processos que 
causam os terramotos e a actividade vulcânica e irá levar a uma melhoria nas previsões de tais eventos. 


A GOCE irá também expandir o nosso conhecimento dos 
movimentos de terras devido a actividades pós-glaciares. 
Estes processos descrevem a forma como a crusta 
terrestre está a elevar-se alguns centímetros na 
Escandinávia e no Canadá à medida que foi 
desaparecendo o peso das espessas camadas de gelo 
desde a última era glaciar. Como resultado, existe uma 
redistribuição global da água nos oceanos. Assim, uma 
melhor compreensão destes processos irá ajudar a 
determinar os perigos potenciais das alterações das 
correntes marítimas. 


Geodesia 


A geodesia diz respeito à medição da forma da Terra e ao 
traçado de mapas das suas regiões. Os seus produtos são 
extensivamente utilizados em todos os ramos das 
ciências terrestres. Adicionalmente, são aplicados a 
muitas áreas da engenharia civil, exploração e traçado de 
mapas, sendo a base de todos os sistemas de 
geoinformação. Enquanto que o posicionamento na Terra 
em duas ou três dimensões é puramente baseado em 
técnicas geométricas, a determinação da altitude requer o 
conhecimento do campo gravítico da Terra. Somente 
através do conhecimento das diferenças no potencial 
gravítico é possível decidir sobre a direcção do fluxo de água ou os sentidos “para cima” e “para baixo”. 





Como se representa uma superficie ao longo da qual não seria possível o fluxo de água, o geóide define a nossa percepção de 
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horizontal e é a superfície referencial clássica para determinar a altitude. Porém, não existe um sistema global definido para essa 
determinação. Existem inúmeras implicações práticas da existência de um sem número de referências nacionais aceites, tais 
como a forma como se define a verdadeira altura de uma montanha. 


Os dados provenientes da GOCE irão conduzir à unificação global dos sistemas de altura, de forma que as cordilheiras 
montanhosas na América poderão ser medidas em relação às cordilheiras na Europa e na Ásia. Na indústria da construção, um 
geóide preciso será utilizado na terraplanagem, por exemplo, de forma a garantir que as águas fluam na direcção pretendida. Irá 
também auxiliar na construção de pontes sobre as águas e túneis sob montanhas — especialmente os que ligam diferentes países 
que presentemente utilizam diferentes sistemas de referência. Este facto foi bem demonstrado nos anos 90 com a construção da 
Ponte Oresund que agora liga a Dinamarca e a Suécia. Muitos esforços foram levados a cabo para conciliar dois sistemas de 
medição nacionais para conseguir um nivelamento preciso ao longo de 22 km da ponte. 


Os dados da GOCE 1rão também facilitar o desenvolvimento de um sistema global para o registo das marés para que os níveis do 
mar possam ser comparados em todo o mundo. Isto irá também contribuir para observar e compreender as alterações ao nível dos 
mares como resultado do derretimento das camadas de gelo continentais associado às alterações climáticas. 


O geóide da GOCE irá proporcionar um standard global que irá simplificar de forma significativa todos estes problemas. 


A carga da missão GOCE 


Uma missão de alta tecnologia como a GOCE requer que o satélite e o sistema de sensores e elementos de controlo formem um 
único “dispositivo de medição da gravidade”; isto porque o próprio actua como o primeiro sensor. Por outras palavras, em 
contraste com a maioria das missões de detecção remota, não existe virtualmente nenhuma divisão entre o satélite e os seus 
instrumentos. 


O conceito da GOCE é único ao cumprir quase requisitos fundamentais: 
e Detecção ininterrupta em três dimensões espaciais; 
e Compensação continua para o efeito de forças não gravitacionais tais como o atrito do ar e a pressão de radiação; 
e Selecção de uma altitude orbital baixa para a obtenção de um forte sinal gravítico; 
e Aplicação de gradiometria para contrariar o efeito de atenuação do campo gravítico. 


De um ponto de vista científico, estes são os pontos fulcrais da 
missão. Em geral, quanto mais baixa for a órbita baixa e melhor 
for o sinal gravítico, maior serão os requerimentos em todos os 
subsistemas, bem como na estrutura do satélite e na escolha dos 
materiais. Por outro lado, estes pontos fulcrais ditam a escolha de 
um conjunto de soluções técnicas para a instrumentação, 
nomeadamente: 


e Um gradiometro Electrostatic Gravity Gradiometer 
(EGG) como instrumento principal; 


e Um receptor de GPS utilizado como instrumento de 
detecção entre satélites (Satellite-to-Satellite Tracking 
Instrument — SSTD); 


e Um sistema de compensação para todas as forças não 
gravitacionais que actuam no veículo inclundo um 
sistema de propulsão muito sofisticado; 


e Um retrorreflector para permitir a detecção através de 
lasers a partir da Terra. 


Gradiometria 


O princípio de operação do gradiômetro (na imagem ao lado 
cedida pela ESA-AOES Medialab) tem em conta a medição de 
forças que mantêm uma massa de prova no centro de uma caixa 
especialmente desenhada para o efeito. Uma suspensão 
electrostática servo-controlada fornece o controlo das massas de 
prova em termos de movimentos lineares e de rotação. Três pares 
de acelerômetros idênticos, que formam três braços 
gradiométricos, estão colocados numa estrutura ultra-estável. A 
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diferença entre as acelerações medida por cada par de acelerómetros (que se encontram afastados cerca de 0,50 metros), na 
direcção da sua junção contém a informação gradiométrica básica. A media dos dois acelerómetros é proporcional à aceleração 
de atritos induzida externamente (modo de medição comum). Os três braços estão colocados de forma ortogonal entre si: um 
alinhado com a trajectória do satélite, um perpendicular à sua trajectória e o terceiro apontando aproximadamente para o centro 
da Terra. Ao combinar as medições destes três acelerómetros, é possível derivar os componentes do gradiente de gravidade. 


Detecção Satélite a Satélite 


O SSTI consiste num receptor avançado receptor GPS de dupla frequência, com uma antena de banda L e 12 canais. O receptor 
SSTIé capaz de adquirir simultaneamente os sinais transmitidos por 12 satélites na constelação GPS. O SSTI transmite, a 1 Hz, 
as denominadas medições de transportador de fases e de pseudo-localização em ambas as frequências GPS, bem como uma 
solução de navegação orbital em tempo real. 


Compensação de atrito 


O avançado sistema de compensação de atrito e controlo de atitude é uma 
característica chave necessária para manter as cabeças do sensor do acelerómetro 
numa quase “queda livre” e para manter uma altitude orbital de quase 250 km. O 
sistema é baseado na tecnologia de propulsão 1ónica. Uma característica particular da 
projecção do sistema GOCE é o facto do sistema para compensação do atrito e de 
controlo de atitude utilizar a carga científica como sensor. Adicionalmente à fusão 
entre “satélite” e “dispositivo de medição” em termos de qualidade de dados, existe 
também alguma fusão entre o sistema satélite e o instrumento de medição em termos 
de como o satélite GOCE 1rá operar. 





Detecção laser 


O retrorreflector laser permite que a órbita precisa do GOCE seja detectada por uma rede global de estações terrestres através do 
Satellite Laser Ranging Service. Este sistema proporciona uma determinação precisa da órbita e dados. 


Detalhes técnicos 


A tabela seguinte mostra os detalhes técnicos para cada instrumento a bordo do GOCE. 


O TEBEGA 
Gradiómetria DS 
O SGradiómetro diagonal de trêseixos 
O Tem por base três pares de acelerómetros servo-controlados | 
0.5 m 

"Sensibilidade (detecção de ruído) | 


— Detecçãoentre satélites | 
Receptor GPS geodésico com multi-canal e antena helicoidal 
— Retrorreflector Laser | 
| Para permitir uma detecção precisa pelo International Laser Ranging Service 
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O satélite GOCE 





O desenho esguio e elegantemente aerodinâmico do GOCE imediatamente o coloca aparte da maioria dos outros satélites. Como 
é vital que as medições obtidas sejam verdadeiramente da gravidade e não influenciadas por qualquer movimento do satélite, este 
satélite único com um comprimento de 5 metros não possui qualquer das partes móveis usualmente vistas noutros veículos 
espaciais. Assim, o satélite juntamente com a sua Instrumentação forma um dispositivo único de medição de gravidade. 


A órbita do satélite deve ser a mais baixa possível para detectar o sinal gravítico — logo a GOCE foi projectada para “deslizar” 
acima da Terra a uma altitude de apenas 250 km. A sua forma alongada e esguia permite que corte através dos restos de 
atmosfera que ainda se encontra aquela altitude. 


A necessidade de ter uma órbita baixa e ser ultra-estável levou a um novo design de satélites que minimiza o atrito e torque do ar, 
e exclui distúrbios mecânicos. O resultado foi um satélite esguio de 5 metros de comprimento com uma secção transversal de 
cerca de 1,2 metros e um peso de cerca de 1050 kg. O satélite é simétrico ao longo do seu plano horizontal e possui pequenas 
asas para proporcionar uma estabilidade aerodinâmica adicional. Uma vez em órbita, o mesmo lado do satélite permanece 
apontado para o Sol. O satélite está equipado com quatro asas fixadas na sua estrutura central e dois painéis solares colocados nas 
asas, que utilizam células solares de Gálio — Arsénico de tripla junção. Devido à sua órbita e configuração, os painéis solares irão 
sentir variações de temperatura extremas. O projecto teve então de incluir materiais que tolerassem temperaturas tão elevadas 
como 160ºC e tão baixas com os -170ºC. 


Uma antena de banda S está colocada em cada asa. Uma das antenas está orientada para cima e outra para baixo para que seja 
possível uma total cobertura esférica. A asa que aponta em direcção ao espaço transporta duas antenas GPS. 


Dentro do satélite 


A GOCE consiste num tubo ortogonal central com sete níveis internos que suportam o equipamento e as unidades electrónicas. 
Dois dos níveis contêm o gradiómetro, que está colocado no coração do satélite junto do seu centro de massa. A estrutura do 
veículo espacial é maioritariamente fabricada em fibra de carbono entre paméis de plástico para garantir condições estáveis nas 
variações de temperatura e ao mesmo tempo limita a sua massa. 


O satélite tem de lidar com grandes variações de temperatura — durante os modos de medições normais os eclipses duram até 10 
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minutos e durante os modos de “sobrevivência” os eclipses durante até 30 minutos. O controlo da temperatura é conseguido 
principalmente por meios passivos tais como camadas a cobertores isoladores, além de controlos activos por aquecedores quando 
necessário. O equipamento interno está protegido contra as temperaturas quentes dos painéis solares por cobertores de multi- 
camadas, que estão posicionados entre os painéis solares e o corpo principal do satélite. 


O lado mais frio, que aponta no sentido contrário do Sol, é em parte utilizado como um radiador para dissipar o calor para o 
espaço. Todas as camadas externas, em particular aquelas situadas na direcção do voo, estão protegidas contra o fluxo do 
oxigénio atômico, que poderia levar a cabo a erosão dos materiais não protegidos de forma muito rápida numa órbita tão baixa. 
Devido aos requerimentos de estabilidade de temperatura tão rígidos (para as cabeças dos sensores do gradiómetro é na ordem 
dos mili Kelvins) o gradiómetro é termicamente separado do satélite e tem o seu próprio sistema de controlo térmico. 


Detalhes técnicos 


Configuração Secção transversal mínima na direcção do movimento (aprox. 1 m?) 
Co | Uma área de aprox. 5.0 mí de painéis solares alinhados com o plano orbital 
o | Mass aprox. 1050 kg no lançamento 


Várias fibras de carbono, compartimentos estruturais de plástico reforçado; estrutura externa 
Estrutura 
de transporte 


Co | Dinâmica estrutural: 110 Hz axial, 18 Hz lateral 


Compartimento do gradiómetro com alta estabilidade térmica (10 mk O 5 MHz) 


Energia eléctrica Fusível não regulado 24-32 Vdc; cabos protegidos e redundantes 
| Painel solar fixo de Gálio Arsénico (GaAs), 1 KW EOL 


E Bateria de iões de lítio, Energia da bateria de 2246 Wh, fabricada em 52 conjuntos com 8 
células cada 


Controlo de atitude Orientação nadir 


Sensores estelares de de grande angular conjuntamente com medições angulares da 
aceleração do gradiómetro 


o | Sensores solares grosseiros e magnetómetro para os modos de aquisição e de segurança 


Motores de micro-Newton proporcionalmente aumentados com bastes de torque magnético 
nos modos de aquisição e de segurança 


Co | Software de aplicação AOCS/DFACS a correr no computador central 
Motores iónicos comandados em ciclo fechado, tendo por base as medições de aceleração no 
Controlo de atrito e” 
modo normal por parte do gradiómetro 
Sistema de Controlo a Dois motores iónicos 20 mN RF 
Reacção Micro motores proporcionais 1 mN (2 x 4) 
Tratamento de dados Farois dele eRia 
Pacotes flexíveis e recolocados 
Ligação de alto débito (10 Hz) gradiómetro para computador via 1553 bus para síntese dos 
comando de controlo de atrito 
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Comando e telemetria 


RF Ligações em banda S 

Duas antenas hemisféricas nos bordos do painel solar 
Telecomando | 2 Kbit/s 
Telemetria Até 850 Kbit/s 


Potência 1W RF 


Segmento terrestre 


O principal instrumento a bordo da GOCE é um gradiómetro 
denominado EGG (Electrostatic Gravity Gradiometer) que incorpora 
seis acelerómetros altamente sensíveis, colocados em pares ao longo 
de três eixos perpendiculares numa estrutura ultra-estável de carbono. 
A missão irá medir não a gravidade em si, mas as pequenas diferenças 
na gravidade entre os pares de acelerômetros afastados 0,50 metros. 


Os dados recolhidos pela GOCE terão uma precisão de 0,01 metros a 

0,02 metros na altitude do geóide e 1 mGal para a detecção das 

anomalias gravitacionais (como por exemplo as montanhas que 

usualmente causam variações locais da gravidade entre dezenas de 

miligals até aproximadamente cem miligals). A resolução espacial será 

| 2 melhorada desde várias centenas ou milhares de quilômetros em 
; ma =p missões anteriores até 100 km com a GOCE. 
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7 Pá » . LR Para se obter a melhor performance do gradiómetro, a GOCE é 
k Ú| o Eddie) desenhada para proporcionar um ambiente muito estável e sem 
Li 41 distúrbios apesar da sua órbita a uma baixa altitude que força o satélite 
ro à EN a suportar ligeiros mas apesar de tudo significativos atritos 
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A GOCE também incorpora dois motores de xénon de baixa potência, 
sendo um primário e o outro suplente, permitindo assim uma força 
propulsiva de 1 a 20 mN (a força equivalente à nossa respiração). Estes 
motores serão utilizados para se fazer uma compensação em tempo 
real para o atrito atmosférico, tendo por base a aceleração média 
detectada pelos dois acelerómetros montados ao longo do eixo de 
velocidade. 


A estrutura e desenho do satélite foram também optimizados para 
filtrar todos os tipos de distúrbios ao utilizar materiais ultra-estáveis 
para limitar os efeitos dos ciclos térmicos sem qualquer parte móvel ou 
separável. 


Uma missão, muitos benefícios 


Após o lançamento uma equipa da ESA e dos seus parceiros industriais 
verificou e comissionou a GOCE durante seis semanas. O satélite foi 
posteriormente transferido para a sua órbita operacional a 263 km de 
altitude, seguindo-se mais seis semanas de calibração e 
comissionamento da sua carga. As operações da GOCE têm início no 
Verão de 2009. 


O mapeamento do campo gravitacional da Terra com tão grande 
precisão 1rá beneficiar todos os ramos das ciências terrestres. 


Para a Geodesia, 1rá proporcionar um modelo referencial unificado 
para medições de altitude em todo o mundo, eliminando 
descontinuidades entre sistemas de altitude para várias massas 
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terrestres, países e continentes. Isto irá permitir uma melhor vigilância das alterações do nível dos oceânicos, permitindo assim o 
revisitar de mais de 200 anos de história de dados registados sobre os níveis dos oceanos em todo o globo. 


Para a Oceanografia, irá permitir um melhor conhecimento do campo de gravidade que irá reduzir de forma significativa as 
actuais incertezas em relação às transferências de calor e massa oceânicas, que se irá transformar em tremendos melhoramentos 
em relação aos modelos de circulação oceânica e de previsão do clima. A GOCE irá também melhorar o nosso conhecimento da 
crusta rochosa sobre as calotes polares na Gronelândia e Antárctida. O mapa preciso do geóide irá permitir uma melhor 
determinação das órbitas dos satélites que monitorizam as camadas de gelo e assim aumentar a precisão de medição. 


Para a Geofísica, a combinação dos resultados obtidos pela GOCE com os dados relativos ao magnetismo, topografia e 
sismologia irão auxiliar na produção de mapas tridimensionais detalhados das variações de densidade na crusta terrestre e no seu 
manto superior. Esta será uma grande contribuição para o melhoramento dos modelos das bases de sedimentação, desfiladeiros, 
movimentos tectónicos e alterações verticais terra/mar, melhorando o nosso conhecimento dos processos responsáveis pelos 
desastres naturais. 


Missões futuras 


Segundo as palavras de Volker Liebig, Director dos 
Programas de Observação da Terra da ESA, o 
sucesso do lançamento da GOCE marca o 
nascimento de uma nova geração de satélites 
dedicados às ciências da Terra da ESA. A GOCE é à 
primeira de uma nova geração de pequenos satélites 
científicos dedicados ao estudo da Terra e abre o 
caminho a mais missões. 


A GOCE é a primeira missão da Earth Explorer 
Core Mission no âmbito do Living Planet 
Programme iniciado em 1999 para melhorar as 
pesquisas relacionadas com a atmosfera, biosfera, 
hidrosfera, criosfera e interior da Terra, a suas 
interacções e impactos nas actividades humanas. 
Mais duas missões da Earth Explorer Core Mission, 
seleccionadas para estudar tópicos específicos de 
grande interesse para a opinião pública, estão já em 
desenvolvimento: a ADM-Aeolus para estudar a 
dinâmica atmosférica (2011) e a EarthCARE para 
investigar o balanço radiativo do nosso planeta 
(2013). Outras três missões do programa Earth 
Explorer Opportunity Mission estão já em 
preparação: Cryosat-2 para medir a espessura das 
camadas de gelo (2009), SMOS para estudar a 
humidade do solo e salinidade dos oceanos (2009) e 
Swarm para estudar a evolução do campo magnético 
(2011). 


Principais datas e lançamento 
da missão GOCE 


A missão GOCE tem as suas raízes no workshop 
“Granada [” que teve lugar em Maio de 1996. Neste encontro saiu a recomendação para o estudo de um conceito para uma futura 
missão para o estudo da gravidade. O estudo de fiabilidade da missão (na sua Fase A) tem início em Julho desse ano e prolonga- 
se até Julho de 1999, resultando num relatório extensivo para a selecção da missão. Em Outubro de 1999 tem lugar o workshop 
“Granada IM” que recomenda a selecção das missões GOCE e ADM como as duas primeiras missões do programa Earth Explorer 
Core. A aprovação da missão GOCE ocorre a Novembro do mesmo ano pelo Programme Board for Earth Exploration da ESA. 
Em Dezembro de 2000 é iniciada a Fase B com a autorização preliminar. 





Em Fevereiro de 2001 é emitido o GOCE Space Segment Phase B Invitaion to Tender (ITT) para a industria e no mês de Abril é 
levado a cabo o primeiro workshop internacional relacionado com o GOCE que tem lugar em Noordwyjik, Holanda. 


Em Abril de 2002 é finalizado com sucesso o GOCE Space Segment Preliminary Design Review e no mês seguinte é emitido o 
GOCE Space Segment Phase C/D (fases de construção e integração). Em Novembro é finalizado o GOCE Ground Segment 
Requirements Review e em Fevereiro de 2003 é emitido o GOCE Level 1b Payload Data Segment ITT. Em Maio são emitidos os 
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anúncios de oportunidade para o pré-processamento científico, calibração externa e validação dos produtos de dados de Nível 1b 
da GOCE. Em Setembro são aprovadas as propostas para o pré-processamento científico, calibração externa e validação dos 
produtos de dados de Nível Ib da GOCE e uma proposta é aprovada para o desenvolvimento das instalações de processamento 
de dados de Nível 2 por parte do consórcio europeu EGG-C (European GOCE Gravity Consortium). No mês de Dezembro é 
emitida a Request For Quotation (RFQ) para a implementação e operação das instalações de alto nível de processamento dos 
dados de Nível 2 para o EGG-C. É também assinado um contrato com a empresa Eurocket Launch Services GmbH para o 
lançamento da GOCE. 


O segundo workshop internacional relacionado com o GOCE tem lugar em Frascati, Itália, em Março de 2004. O contrato para 
as instalações de processamento de alto nível dos dados da GOCE é assinado em Outubro de 2004. É ainda assinado um contrato 
entre a ESA e o Instituto para a Astronáutica e Geodesia Física da Universidade Técnica de Munique para a análise dos dados da 
GOCE. No mês seguinte é finalizado com sucesso a revisão do desenho do segmento do solo da missão. 


Em Dezembro de 2004 é levada a cabo a Version O Acceptance Review das instalações de processamento de alto nível, sendo 
também concluídos com sucesso a Calibration and Monitoring Facility (CMF) and Reference Planning Facility (RPF) System 
Requirements Review. 


A finalização da primeira parte da análise do GOCE Satellite System tem lugar em Julho de 2005, ocorrendo também o Critical 
Designg Review do High-level Processing Facility e a Calibration and Monitoring Facility Payload Data Segment (PDS) 
Acceptance Review 1. O encontro de encerramento do Critical Designg Review tem lugar em Dezembro. Neste mês é testado 
modelo de qualificação do sistema de propulsão com os testes a decorrer em Qinetiq, Reino Unido. A primeira versão completa 
do High-Level Processing Facility é também aceite. 





Em Julho de 2006 é levado a cabo o processo de aceitação do Payload Data Segment (PDS) e do Instrument Processing Facility 
(IPF) no ESA-ESRIN em Frascati, Itália, enquanto que no mês de Setembro era entregue à Alcatel Alenia Space a plataforma da 
GOCE para a sua integração final do veículo. O anúncio de oportunidade para a exploração dos dados da GOCE é emitido em 
Outubro de 2006. O terceiro workshop internacional relacionado com o GOCE tem lugar em Frascati, Itália, em Novembro e em 
Dezembro é aprovada com sucesso a revisão do High-Level Processing Facility. 


O GOCE Mission Advisory Group reúne-se nas instalações da Alcatel Alenia Space em Turim, Itália, durante a integração e teste 
do modelo de voo da GOCE em Março de 2007 e no mês seguinte dá-se a integração dos instrumentos no gradiômetro nas 
instalações da Alcatel Alenia Space em Cannes, França. A GOCE chega às instalações da ESA-ESTEC na Holanda para os testes 
finais em Agosto de 2007. 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 87 / Abril de 2009 204 


Em Órbita 


Em Maio de 2008 é estabelecida uma nova data de lançamento para o dia 10 de Setembro de 2008 e no período de Maio a Junho 
o satélite é reconfigurado para o lançamento. A 29 de Julho a GOCE imicia a viagem para o Cosmódromo GIK-1 Plesetsk onde 
chega a 1 de Agosto, iniciando-se a campanha de lançamento. O satélite é colocado na ogiva de protecção do lançador a 1 de 
Setembro, mas o lançamento é adiado a 8 de Setembro devido a uma anomalia no subsistema de orientação e navegação do 
estágio superior Brize-M do foguetão lançador. O lançamento é nesta data agendado para o dia 5 de Outubro, mas a 2 de Outubro 
é novamente adiado para o dia 27 de Outubro. Esta data seria novamente adiada a 16 de Outubro de forma a dar tempo para a 
conclusão do inquérito técnico. A 24 de Outubro o lançamento é adiado para 2009. 


A 4 de Fevereiro de 2009 é anunciada uma nova 
data de lançamento para o dia 16 de Março. A 
contagem decrescente parece decorrer sem qualquer 
problema, mas as operações de lançamento são 
interrompidas alguns segundos antes da ignição 
devido a uma anomalia na torre de lançamento. O 
lançamento é adiado por 24 horas para o dia 17 de 
Março. 


A 17 de Março a contagem decrescente decorre 
como previsto. A activação da giroplataforma do 
foguetão lançador ocorre às 1420:13,776UTC e a 
ignição do primeiro estágio tem lugar as 
1421:10,931UTC, com o lançamento a ter lugar às 
1421:13,776UTC. A queima do primeiro estágio 
decorre sem problema e a ignição dos motores 
vernier do segundo estágio têm lugar às 
1423:11,861UTC. O final da queima do primeiro 
estágio ocorre às 1423:14,301UTC com a separação 
entre o primeiro e o segundo estágio a ter lugar às 
1423:16,001UTC e a ignição do segundo estágio a 
ocorrer às 1423:18,351IUTC. A separação da ogiva 
de protecção ocorreu às 1424:02,550UTC. 


:ê 
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O comando preliminar para a separação da unidade 
orbital composta pelo estágio superior Briz-M e pelo 
satélite GOCE, foi enviado às 1425:57,861UTC com 
o comando principal a ser enviado as 
1426:17,7MNUTC. A separação entre o segundo 
estágio e a unidade orbital ocorria as 
1426:18,771UTC. Após a separação a unidade 
orbital encontrava-se numa trajectória suborbital 
com um apogeu a 222,26 km de altitude, um apogeu 
a -4071,66 km de altitude, uma inclinação de 96º 10º 
37” e um período orbital de 49 minutos e 17,7 
segundos. 


E Es O ita ER 


A primeira ignição do estágio Brize-M ocorreu às 
1426:20,431UTC com a ignição do motor de 
correcção de impulso seguindo-se às 
1426:24,731UTC a ignição do motor de sustentação. O final da queima do motor de correcção de impulso ocorria às 
1426:26,631UTC e o final da queima do motor de sustentação ocorria às 1435:32,631UTC. 





A segunda ignição do estágio Brize-M ocorreu às 1539:19,731UTC com a ignição do motor de correcção de impulso seguindo-se 
às 1539:24,031UTC a ignição do motor de sustentação. O final da queima do motor de correcção de impulso ocorria às 
1539:25,931UTC e o final da queima do motor de sustentação ocorria às 1539:36,5]3UTC. 


A separação entre o satélite GOCE e o estágio Briz-M deu-se às 1551:31,749UTC. Após a separação o satélite GOCE 
encontrava-se numa órbita com um apogeu a 303,74 km de altitude, um apogeu a 282,31 km de altitude, uma inclinação de 96º 
42º 11” e um período orbital de 1 hora 30 minutos e 22,7 segundos. 


O estágio Brize-M levaria ainda uma terceira ignição para se afastar da órbita do satélite GOCE. Esta manobra ocorria entre as 
1638:48,736UTC e as 1639:19,731UTC. 
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Novo satélite de navegação em órbita 


Não deixa de ser interessante comparar o facto de que se em tempos áureos o Homem utilizava as estrelas como faróis no 
firmamento para sua orientação, na actualidade utilizar as estrelas artificiais que se movem em órbita terrestre para obter dados 
para essa mesma orientação. 


Dos sistemas actualmente em uso, o sistema Navstar dos Estados Unidos e o sistema GLONASS russo, o sistema americano será 
sem dúvida o mais vulgarmente utilizado tanto por militares 
como por civis. Enquanto que a concorrência do sistema 
europeu Galileu não se fizer sentir, o sistema Navstar 
proporcionará os seus dados de orientação e navegação sobre 
toda a superficie do globo terrestre. 


--— 


DELTA Ii 


O Navstar GPS (Global Positioning System) é um sistema 
espacial que emite sinais de rádio permitindo a obtenção de 
dados relativos ao posicionamento de um dado receptor em 
qualquer parte da Terra com erros pequenos. O sistema consiste 
numa constelação de 24 satélites em órbita que enviam em 
tempo real dados de navegação e dados temporais para os 
utilizadores do sistema. Para além dos satélites, o sistema 
consiste numa rede mundial de controlo e de unidades de 
recepção de sinal GPS que recebem o sinal e o transformam em 
coordenadas geográficas. 


O sistema providencia um serviço permanente e extremamente 
preciso, com dados de posicionamento tridimensional (latitude, 
longitude e altitude). A informação é trocada a velocidades 
extremamente rápidas e os serviços de fornecimento de dados 
temporais extremamente preciso. No entanto, os dados para 
utilizadores civis são ligeiramente menos precisos do que os 
dados fornecidos aos utilizadores militares. 





Os satélites Navstar estão localizados em órbitas a uma altitude média de 20.372 km com um período orbital de 12 horas. Os 
sinais de navegação são emitidos de forma contínua em duas frequências em banda-L. Os sinais ao tão precisos que o tempo 
pode ser determinado ao milionésimo de segundo, a velocidade pode ser determinada em fracções de quilômetros por hora e a 
localização pode ser determinada com um erro de escassos metros. A precisão da localização para utilizadores militares é de 
normalmente de 16 metros enquanto que a precisão para utilizadores civis é de 100 metros. 


Ao longo da sua existência existiram quatro gerações de satélites GPS, nomeadamente o Block-1, o Block-2/24, o Block-2R e o 
Block-2F: 


Navstar Block-1 


Os satélites Block-1 foram utilizados para testar os princípios do sistema GPS. As lições aprendidas com os satélites Block-1 
serviram para melhorar os veículos posteriores desta série. No total foram colocados em órbita 11 satélites Block-1 tal como são 
referidos na seguinte tabela. 


E Data Hora Veículo 


Navstar] | 198-FOS | - [| J9Dez8l [11000 | AdasE(I6E) | Vandenberg AFB,SLCSE 
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Navstar Block-2/2A 


Os actuais satélites Navstar em órbita pertencem á série Block-2/2A. No contracto original de construção dos veículos foram 
solicitados 28 unidades, das quais as 4 últimas seriam veículos de substituição para outros satélites em final de vida útil: 


À Data Hora ; 
Desig. Int. | NORAD Veículo Lançador Local Lançamento 


1996-019A Delta-2 7925 (D234) Cabo Canaveral, LC-17B 


Navstar Block-2R 





Os satélites Navstar Block-2R (ao lado numa representação artística 
cedida pela USAF) possuem melhoramentos substanciais em relação 
às versões anteriores destes satélites, tendo a possibilidade de levar a 
cabo a determinação de dados entre satélites em órbita. Estes satélites 
possuem também processadores reprogramáveis que permitem a 
resolução de problemas e melhoramentos em órbita, aumentando 
assim a autonomia. O sistema de protecção de radiação foi 
melhorado. 


Além do mais, a série Block-2R tem a possibilidade de poder ser 
colocado em qualquer uma das órbitas GPS em qualquer altura e com 
uma antecipação de 60 dias, requerendo menos contactos com o solo 
para manter a constelação. Todas estas melhorias resultam num 
aumento da precisão para os utilizadores GPS com custos inferiores 
em 33% por satélite em relação às gerações anteriores, 
nomeadamente os Block-2A. Os satélites Block-2R irão substituir os 
satélites Block-2/2A quando estes atingirem o final das suas vidas 
úteis. 





Em Órbita — Vol.8 - N.º 87 / Abril de 2009 208 


Em Órbita 


; Data Hora ; 
Desig. Int. | NORAD Veículo Lançador Local Lançamento 


| GPS-42 | 1997-F01 | | 17Jan97 | 16:28:00 | Delta27925(D241) | Cabo Canaveral, LC-ITA | 


10-Nov-00 





Uma versão melhorada dos satélites Block-2R surge com os satélites Block-2RM. Estes novos veículos introduzem dois novos 
sinais militares bem como um novo sinal civil permitindo assim uma maior precisão ao sistema, uma maior resistência às 
interferências e uma performance melhorada. 


Navstar Block-2F 


A quarta geração de satélites GPS é incorporada pelos veículos Block-2F. Estes veículos serão utilizados como veículos de 
sustentação do sistema. Em relação às séries anteriores, os Block-2F incluem um desenho que lhes permite uma vida útil de 12,7 
anos e um aumento considerável da capacidade de carga. 


Segundo a Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) o sistema “GPS possui uma performance muito superior a outros sistemas 
de posicionamento e navegação, com maior precisão e custos inferiores. Actividades como o mapeamento, reabastecimento 
aéreo, operações de encontro, observação geodésica, e operações de busca e salvamento, têm beneficiado da precisão do 
sistema”. 


O sistema GPS de controlo mundial consiste em cinco estações de monitorização e quatro antenas de rastreio. As estações de 
monitorização utilizam receptores GPS para detectarem de forma passiva os sinais de todos os satélites. A informação 
proveniente das estações de monitorização é então processada nas estações principais de controlo, operadas pelo Segundo 
Esquadrão de Operações Espaciais na Base Aérea de Schriever, Colorado, e utilizada para fornecer actualizações precisas através 
de massagens de navegação. A informação actualizada é enviada para os satélites GPS a partir da Master Control Station na Base 
Aérea de Schriever, através de antenas terrestres utilizando sinais em banda S. As antenas terrestres são também utilizadas para 
transmitir comandos para os satélites e para receber os dados enviados por estes. 


Lançamento do GPS-IIR-20 (M-7) 


A contagem decrescente e o lançamento do satélite GPS-IIR-20 (M-7) decorreram sem qualquer problema e o lançamento teve 
lugar às 0834:00,244UTC do dia 24 de Março de 2009 a partir do Complexo de Lançamento SLC-17A do Cabo Canaveral AFS, 
sendo levado a cabo por um foguetão Delta-2 7925-9,5 (D340). A separação do satélite ocorreu às 0942:01,944UTC. 


LIMA É LAVACH DK 
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Quadro de Lançamentos Recentes 
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A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Fevereiro e Março de 2009. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que 
indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos pelo 


Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Órbita. 


NORAD Designação 


Omid 

NOAA-19 (NOAA-N Prime) 
Progress M-66 (ISS-32P) 
Ekspress-AM44 
Ekspress-MD1 

NSS-9 

Hot Bird-10 

SPIRALE-1 

SPIRALE-2 

OCO 

Telstar-1IN 

Raduga-1(7) / Globus-18L 
Kepler 

STS-119 (ISS.15A) 
GOCE 


USA-203 (GPS-IIR-20 (M-7) 


Data UTC Des. Int. 
02 Fev. 1836 2009-0044 33506 
(155 /140/55,44/ 87,44) Reentrou na atmosfera a 25 de Abril de 2009 
06 Fev. 1022:01 2009-005 A 33591 
(866 / 846 /98,74/ 102,06) 
10 Fev. 0549:46 2009-0064 33593 
(370 /352/51,64/91,76) 
1 Fev. 0003:00 2009-007A 33595 
(35792 /35783/0,05/ 1436,12) 

2009-007B 33596 
(35793 /35781/0.05/1436,11) 
12 Fev. 2209 2009-0084 33749 
(35791 /35782/0,03/ 1436,09) 

2009-008B 33750 
(35803 /35770 / 0,06 / 1436,1) 

2009-008C 33751 
(35685 /639/1,79/ 637,64) 

2009-008D 33752 
(35676 /646/1,8/ 637,6) 
24 Fev. 0955:31 2009-F01 - 
26 Fev. 1829:55 2009-0094 34111 
(35799 /35775 /0,02/1436,13) 
28 Fev. 0410 | 2009-0104 34264 
(35947 /35627/ 1,35 / 1436,12) 
06 Mar. 0349:57 2009-0114 34380 
Órbita heliocentrica 
15 Mar. 2346:44 2009-0124 34541 
(353 /335/51,64/91,41) Regressou à Terra a 28 de Março de 2009 
17 Mar. 1421:14 2009-013A 34602 
(286 /261/96,69 / 89,98) 
24 Mar. 0834:00 2009-014A 34661 
(20264 /20102/ 55,05 /718,02) 
26 Mar. 1249:18 2009-015A 34669 


(357 /345/51,64/91,56) 
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Soyuz TMA-14 (ISS-18S) 


Lançador 


Safir-2 
Delta-2 7320-10C (D338) 
11A511U Soyuz-U 


8K82KM Proton-M/Briz-M 


Ariane-SECA (V187/L545) 


Taurus-XL (Taurus-3110) 
11K77 Zemt-3SLB/DM-SLB 
8K82K Proton-K/DM-2 
Delta-2 7925-10L (D339) 
OV-103 Discovery 
Rokot-M/Briz-M 

Delta-2 7925-9.5 (D340) 


11A511U-FG Soyuz-FG 


Local Peso (kg) 


Semnan 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
GIK-5 Baikonur, LC31 PU-6 


GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


CSG Kourou, ELA3 


Vandenberg AFB, SLC-756E 
GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
GIK-1 Plesetsk, LC133/3 

Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 


GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


2) 


Outros Objectos Catalogados 


Data Lançamento Des. Int. NORAD Designação Veículo Lançador 
07 Março 2008-011B 34381 Delta-K (D339) Delta-2 7925-10L (D339) 
07 Março 2008-011C 34382 Star-48B (D339) Delta-2 7925-10L (D339) 
16 Junho 1993-036PY 34383 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
a (são catalogados 99 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Irdium-33) 
16 Junho 1993-036UB 34482 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
14 Setembro 1997-051FY 34483 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
a (são catalogados 57 destroços resultantes da desintegração do satélite Iridium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 
14 Setembro 1997-051JH 34540 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 
16 Junho 1993-036UC 34542 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
a (são catalogados 49 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Iridium-33) 
16 Junho 1993-036WD 34591 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
14 Setembro 1997-051JJ 34592 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
a (são catalogados 9 destroços resultantes da desintegração do satélite Iridium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 
14 Setembro 1997-051JT 34601 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
17 Março 2009-013B 34603 Brize-M Rokot-M/Briz-M 
22 Janeiro 2009-002L 34604 Objecto L H-24/202 (F15) 

1998-067BM 34605 (Destroço) ISS 

1998-067BN 34606 (Destroço) ISS 

1998-067BP 34607 (Destroço) ISS 

1998-067BQ 34608 (Destroço) ISS 
16 Junho 1993-036WE 34609 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
a (são catalogados 33 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Iridium-33) 
16 Junho 1993-036XP 34642 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
14 Setembro 1997-051JU 34643 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 
a (são catalogados 16 destroços resultantes da desintegração do satélite Iridium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 
14 Setembro 1997-051KL 34659 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
04 Abril 1991-025H 34660 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 
24 Março 2009-014B 34662 Delta-K (D340) Delta-2 7925-9,5 (D340) 
24 Março 2009-014C 34663 Star-48B (D340) Delta-2 7925-9,5 (D340) 
16 Junho 1993-036XQ 34664 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
04 Abril 1991-025) 34665 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 
04 Abril 1991-025K 34666 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 
04 Abril 1991-025L 34667 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 
04 Abril 1991-025M 34668 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 
26 Março 2009-015B 34670 Block-I 11A511U-FG Soyuz-FG 
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Local de Lançamento 


Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 
Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC133/3 
Tanegashima, Yoshinobu LPI 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
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Regressos / Reentradas 
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A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera 


terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: imnoperacional; Ope: Operacional. 


Data 


01 Mar. 
01 Mar. 
03 Mar. 
06 Mar. 
07 Mar. 
12 Mar. 
13 Mar. 
14 Mar. 
15 Mar. 
21 Mar. 
22 Mar. 
22 Mar. 
24 Mar. 
27 Mar. 
27 Mar. 
27 Mar. 
28 Mar. 
28 Mar. 
28 Mar. 
28 Mar. 
30 Mar. 
31 Mar. 
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Status 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


Des. Int. 


1998-067BG 
2009-010€C 
2009-010D 
1965-093€C 
2006-026KJ 
1993-036XP 
1996-051) 
2006-026WB 
2006-026JL 
1993-036TY 
1994-029DX 
1993-036TD 
2006-026NN 
2006-050E 
1993-036KW 
1993-036RF 
1993-036LE 
2009-012A 
1991-025H 
1991-025K 
2009-015B 
1998-067BN 


NORAD Designação 


33204 
34266 
34267 
02013 
33070 
34642 
24875 
33480 
33031 
34479 
24076 
34460 
33158 
29540 
34125 
34414 
34133 
34541 
34660 
34666 
34670 
34606 


(Destroço) ISS 
Plataforma SL-12 

Block DM-2 

(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2421 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2421 
(Destroço) Cosmos 2421 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2421 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
STS-119 

(Destroço) 

(Destroço) 

Block-I 

(Destroço) ISS 


Lançador 


8K82K Proton-K/DM-2 
8K82K Proton-K/DM-2 
Scout X-4 (S138R) 
11K69 Tsyklon-2 


Data Lanç. 


28 Fevereiro 
28 Fevereiro 
19 Novembro 
25 Junho 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


11K77 Zemt-2 
11K69 Tsyklon-2 
11K69 Tsyklon-2 


04 Setembro 
25 Junho 
25 Junho 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
NB-52 (008) Pegasus/HAPS (005/F5) 19 Maio 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


11K69 Tsyklon-2 
Delta-4 Medium (D320) 


25 Junho 
04 Novembro 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


OV-103 Discovery 

8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 
8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 
11A511U-FG Soyuz-FG 


15 Março 
04 Abril 
04 Abril 
26 Março 


Local Lançamento 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
Wallops Island, LA3 MkllI 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Edwards AFB, RW04/22 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 
Vandenberg AFB, SLC-6 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 


D. Órbita 


15813 
986 
5748 
4573 
993 
994 
add 
5421 
5758 
1003 
874 
5763 
5763 
5764 
13 
6568 
6568 


214 


Dia 
Maio 


05* 
07% 
1 
14 


15 
16 
20 
20 


2 
Junho 
02 
13 
27 


24 


29 
gs 


Pa 
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Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Maio / Junho de 2009 


Lançador 


Delta-2 7920 (D341) 

1H A511U Soyuz-U 
STS-124/ HST SM-04 
Ariane-5SECA (V189) 


I4414-la Soyuz-2-la/Fregat 
8K82KM Proton-M/Briz-M 
Delta-4M+(4,2) (D342) 
Minotaur 


114511U-FG Soyuz-FG 


Atlas-5/401 (AV-020) 


OV-105 Endeavour 

11K77 Zenit-3SLB/DM-SLB 
Ariane-SECA (V189) 
8K82KM Proton-M/Briz-M 
PSLV-C 


Falcon-1 (F-5) 


Carga 


STSS-ATRR 
Progress M-02M 
OV-104 Atlantis 
Herschell 
Planck 

Meridian n.º 2 
IndoStar-2 / ProtoStar-2 
GOES-O 
TacSat-3 
GeneSat-2 
PharmasSat-2 
HawkSat-I 
PolySat-CP6 
Soyuz TMA-15 


LRO 
LCROSS 
STS-127 /ISS-2J/A 
MeaSat-3a 
TerreStar 
Sirius-5 
Oceansat-2 
BeeSat 
UWE-2 
ITU-pSAT 1 
RazakSAT 
InnoSAT 
CubesSat 


* Lançamentos já levados a cabo a quando da edição deste número do Boletim Em Orbita. 
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Local 


Vandenberg AFB, SLC-2W 

GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
CSG Kourou, ELA3 


GIK-1 Plesetsk 

GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
Wallops Island, LA-OB 


GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 

CSG Kourou, ELA3 

GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl 


Ilha de Omelek 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


12 de Maio de 2009 STS-125 / HST-SM-04 OV-104 Atlantis (30) KSC, LC-39A 
Scott Douglas Altman (4); Gregory Carl Johnson (1); Michael Timothy Good (1); Katherm Megan McArthur (1); 
John Mace Grunsfeld (5); Michael James Massimino (2); Andrew J. Feustel (1) 





27 de Maio de 2009 Soyuz TMA-15 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Roman Romanenko; Frank DeWine; Robert Thirsk 
Dmitri Kondratyev; André Kurpers; Chris Hadfield 


13 de Junho de 2009 STS-127 / ISS-2J/A OV-105 Endeavour (23) 
Mark Polansky; Douglas Hurlay; David Wolf; Julie Payette; 
Christopher Cassidy; Thomas Marshburn; Timothy Kopra; Timothy Creamer (suplente de Timothy Kopra) 


6 de Agosto de 2009 STS-128 OV-104 Atlantis (31) 
Frederick Sturckow; Kevin Ford; Patrick Forrester; John Olivas; 
José Hernândez; Christer Fuglesang; Nicole Stott; Catherine Coleman (suplente de Nicole Stott) 


1 de Outubro de 2009 Soyuz TMA-16 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Maskim Surayev; Jeffrey Williams 
Alexander Skvortsv; Shannon Walker 


12 de Novembro de 2009 STS-129/ISS ELC-1 ELC-2 OV-103 Discovery (37) 
Charles Hobaugh; Barry Wiomore; Michael Foreman; Robert Satcher; Randolph Bresnik; Leland Melvim 


20 de Novembro de 2009 Soyuz TMA-17 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Oleg Kotov; Soichi Noguchi; Timothy Creamer 
Anton Skaplerov; Satoshi Furokawa; Douglas Wheelock 


10 de Dezembro de 2009 STS-130 ISS Node 3 Cupola OV-105 Endeavour (24) 
George Zamka; Terry Virst, Jr.; Robert Behnken; 
Nicholas Patrick; Kathryn Hire; Stephen Robinson 


11 de Fevereiro de 2010 STS-131 OV-104 Atlantis (32) 


Alan Poindexter; James P. Dutton; Richard Mastracchio; Clayton Anderson; 
Dorothy Metcalf-Lindenburger; Stephanie Wilson; Naoko Yamazaki 
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2 de Abril de 2010 Soyuz TMA-18 
Alexander Kaleri; Mikhail Korniyenko; Tracy Caldwell 
Mikhail Tyurin; Alexander Samokutyayev; Scott Kelly 


8 de Abril de 2010 STS-132 
Tripulação ainda por definir 


30 de Maio de 2010 Soyuz TMA-19 
Alexander Skvortsov; Shannon Walker; Douglas Wheelock 
Fyodor Yurchikhim; André Kuipers; Catherme Coleman 


31 de Maio de 2010 STS-133 
Tripulação ainda por definir 


20 de Setembro de 2010 Soyuz TMA-20 
Dmitri Kondratyev; Oleg Skripochka; Scott Kelly 
Anatoli Ivanishin; Sergei Revin; 222 


25 de Novembro de 2010 Soyuz TMA-21 


Andrey Borisenko; Catherine Coleman; Paolo Nespol 
Add od 


22 de Março de 2011 Soyuz TMA-22 


Mikhail Tyurim; Alexander Samokutyayev; Ronald Garan 
o o Rr 


22 2 -10 Shenzhou-10 
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11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 


OV-103 Discovery (38) 


11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 


OV-105 Endeavour (25) 


11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 


11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 


11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 


CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G Jiuquan 





Futuras Expedições na ISS 


Expedição 19 
A tripulação da Expedição 19 é composta pelo cosmonauta Gennadi Padalka e pelo astronauta Michael 
Barratt que foram lançados a bordo da Soyuz TMA-14 (os suplentes foram Maksim Surayev e Jeffrey 
Williams, respectivamente). Ao chegarem à ISS os dois homens juntaram-se a Koichi Wakata que 
regressará à Terra na missão STS-127 que transportará o astronauta norte-americano Timothy Kopra 
(cujo suplente será Timothy Creamer). Kopra regressará à Terra a bordo da missão STS-128. 


Expedição 20 
A Expedição 20 terá início com a acoplagem da Soyuz TMA-15. A tripulação da Expedição 20 será 
composta por Roman Romanenko, pelo belga Frank de Winne e pelo Canadiano Robert Thirsk (os 
suplentes são Dmitri Kondratyev, André Kuipers e Chris Hadfield). Os três homens serão lançados a 
bordo da Soyuz TMA-15. Nicole Marie Passonno Stott fará também parte desta expedição quando for 
lançada na missão STS-128 (a astronauta suplente será Catherine Coleman). 


Expedição 21 
A Expedição 21 inicia-se com a separação da Soyuz TMA-14 em Outubro de 2009. Dois novos 
membros chegarão à ISS a bordo da Soyuz TMA-16 antes da partida da tripulação anterior. Desta 


expedição farão parte o cosmonauta belga Frank DeWinne, que será o primeiro Comandante europeu da ISS, Robert Thirsk, Roman 
Romanenko, Nicole Marie Passonno Stott, Maksim Surayev (que será lançado a 30 de Setembro de 2009 na Soyuz TMA-16 e 
regressará à Terra a Março de 2010) e por Jeffrey Williams (que será lançado também a bordo da Soyuz TMA-16 e regressará à 
Terra em Março de 2010). Os suplentes de Maksim Surayev e Jeffrey Williams são Oleg Skripochka e Alexander Skvostsov. 
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Expedição 22 
A Expedição 22 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-15 em Novembro de 2009. Três novos membros irão chegar à ISS pouco 
depois a bordo da Soyuz TMA-17. Desta expedição farão parte Jeffrey Williams (Comandante), Maksim Surayev, Oleg Kotov, 
Soichi Noguchi e por Timothy Creamer (estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-17 a 9 de Dezembro de 2009 e 


regressarão à Terra em Maio de 2010). Os suplentes de Kotov, Noguchi e Creamer são Anton Shkaplerov, Satoshi Furukawa e 
Douglas Wheelock. 


Expedição 23 
A Expedição 23 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-16 em Março de 2010. Três novos membros irão chegar à ISS pouco depois a 
bordo da Soyuz TMA-01M. Desta expedição farão parte Oleg Kotov (Comandante), Soichi Noguchi, Timothy Creamer, Alexander 
Kaleri, Mikhail Korniyenko e Tracy Caldwell (estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-01M em Abril de 2010 e 
regressarão à Terra em Setembro de 2010). Os suplentes de Kaleri, Korniyenko e Caldwell são Mikhail Tyurin, Alexander 
Samokutyayev e Scott Kelly. 


Expedição 24 
A Expedição 24 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-17 em Maio de 2010. Desta expedição farão parte Alexander Kaleri 
(Comandante), Mikhail Korniyenko, Tracy Caldwell, Alexander Skvortsov, Shannon Walker e Douglas H. Wheelock. Skvortsov, 
Walker e Wheelock que serão lançados a bordo da Soyuz TMA-18 a 30 de Maio de 2010 (os suplentes são Fyodor Yurchikhimn, 
André Kuipers e Catherin Coleman). 


Expedição 25 
A Expedição 25 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-01M em Setembro de 2010. Desta expedição farão parte Douglas Wheelock 
(Comandante), Alexander Skvortsov, Shannon Walker, Dmitri Kondratiyev, Oleg Skripochka e por Scott Kelly (estes três últimos 
serão lançados a bordo da Soyuz TMA-19 20 de Setembro de 2010. Os suplentes de Kondratiyev e Skripochka são Anatoli Ivanishin 


e Sergei Revin, não estando ainda nomeado qualquer suplente para Scott Kelly. Kondratiyev, Skripochka e S. Kelly regressarão à 
Terra em Março de 2011 a bordo da Soyuz TMA-19. 


Expedição 26 
A Expedição 26 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-18 em Novembro de 2010. Desta expedição farão parte Scott Kelly 
(Comandante), Dmitri Kondratyev, Oleg Skripochka, Andrei Borisenko, Catherin Coleman e Paolo Nespoli, sendo estes três últimos 


lançados a bordo da Soyuz TMA-20 a 25 de Novembro de 2010. Borisenko, Coleman e Nespoli regressarão à Terra em Maio de 
2011 a bordo da Soyuz TMA-20. 
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Cronologia Astronáutica (XLIX) 


Por Manuel Montes 


-1943: Efectua-se o primeiro voo do motor soviético RD-1, instalado a bordo de um avião Pe-2R. Consome querosene e ácido nítrico 
e produz um impulso de cerca de 300 kg, além de possuir uma bomba para o combustível. 


-Princípios de 1943: O Air Corps Project, nos Estados Unidos, consolida o desenvolvimento com êxito de motores de propolentes 
líquidos e sólidos para aplicação em aviões. Os trabalhos realizam-se em cooperação com a nova companhia Aerojet com o 
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financiamento da U.S. Navy e do U.S. Air Corps. 


-7 de Janeiro de 1943: O motor do míssil A-4 número 10 entra em ignição, mas a 
2,5s explode na rampa de lançamento 7 de Peenemiinde. 


-25 de Janeiro de 1943: O A-4 número 11 segue uma trajectória demasiado vertical, 
limitando o seu alcance a cerca de 105 km. 


-17 de Fevereiro de 1943: Continuam os problemas com a orientação. O A-4 
número 12 segue uma trajectória excessivamente pouco inclinada e alcança os 196 
km de distância. 


-19 de Fevereiro de 1943: Um incêndio na sua parte posterior acaba com o voo do 
A-4 número 12. Despenha-se a cerca de 4,8 km do local de lançamento. 


-26 de Fevereiro de 1943: A Redstone Ordnance Plant, em Huntsville, Alabama, é 
rebaptizada como Redstone Arsenal. 


-3 de Março de 1943: Dornberger ordena deixar os A-4 números 14 e 15 à 
intempérie para estudar como resiste o míssil frente às inclemências do tempo, tal e 
como acontecerá durante a sua utilização num ambiente bélico. Depois, e número 
16 despega de Peenemiinde, mas explode em pleno voo, alcançando só 1 km de 
distância. 


-18 de Março de 1943: O A-4 (17) também é deixado em espaço aberto para 


ensaios de resistência. O número 18 alcança 45 km de altitude e 133 km de distância, após sofrer pequenos problemas de orientação. 


-25 de Março de 1943: O A-4 (19) perde o controlo durante a ascensão inicial e 
despenha-se. Apenas atinge os 1,2 km de distância. 


-14 de Abril de 1943: O funcionamento do A-4 (20) é bom. Chega a cerca de 287 
km de distância, mas choca contra terra firme. 


-15 de Abril de 1943: Os serviços de inteligência britânicos informam Churchill da 
existência do míssil alemão A-4. 


-22 de Abril de 1943: O A-4 (21) impacta também contra o solo, a 252 km do 
ponto de despegue. 


-14 de Maio de 1943: O pessoal de Peenemiinde prepara-se para efectuar 
lançamentos do A-4 desde Blizna, Polónia. O número 22 alcançará uma distância 
de 250 km, apesar de que o final da sua queima não ocorre no momento oportuno. 


-26 de Maio de 1943: O A-4 (26) voa até aos 265 km. Os técnicos demonstram 
que é possível efectuar vários lançamentos quase de forma simultânea. Este 
mesmo dia é lançado o A-4 (25), mas o seu motor apaga-se aos 40 segundos e só 
chega aos 27 km. No dia seguinte, após a análise do ocorrido, o A-4 (24) é enviado 
a cerca de 138 km de distância. 


-30 de Maio de 1943: É lançado o A-4 como arma (V-2) desde a Polónia (Blizna). 
Enquanto se efectua em paralelo o desenvolvimento do míssil, tenta-se aplicar o 
potencial da V-2 em batalha, com cerca de 10 lançamentos num dia e mais de uma 





centena de veículos utilizados. Porém, muitos deles falham. A 14 de Abril a inteligência britânica já detectou os ensaios do A-4 e 


informa a Winston Churchill. 


-1 de Junho de 1943: Apesar do seu motor se apagar antes do tempo, o míssil A-4 número 23 alcança cerca de 235 km de distância. 
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-1 de Junho de 1943: Voa o primeiro avião-foguete interceptor 
alemão Me-163B. Utiliza um motor Walther. 


-11 de Junho de 1943: O A-4 número 29 funciona perfeitamente e 
chega aos 238 km. Pouco a pouco adquire-se a maturidade 
necessária nos sistemas. 


-16 de Junho de 1943: De novo um final de queima prematuro do 
motor limita o alcance do A-4 número 31 a uns 211 km. 


-22 de Junho de 1943: Enquanto se deixa o A-4 número 27 para 
testes experimentais (será lançado como V-2 em 1944), o 28 voa 
só durante uns 70 segundos. Acabará numa explosão a uns 75 km 
de distância. 


-24 de Junho de 1943: O A-4 (30) voa até 287 km. 





-26 de Junho de 1943: O A-4 número 35 é reservado para testes 
estáticos (será lançado em 1944). No seu lugar é utilizado o A-4 número 36, o qual alcançará os 235 km de distância. São realizados 
planos para transportar vários mísseis V-2 dentro de compartimentos submergíveis, arrastados por um submarino, até cerca de 200 
km da costa dos Estados Unidos. Poderiam assim alcançar o inimigo no seu próprio solo. 


-29 de Junho de 1943: Os A-4 números 37 e 39 são reservados para testes estáticos (voarão depois de 1943). Nesta data é lançado o 
A-4 (38), o qual falha estrepitosamente e impacta a 3 km de distância, sobre a pista do aeroporto. No mesmo dia, o A-4 (40) chega a 
cerca de 236 km (não se observa o seu impacto contra a superficie). 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronómica de Esparia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnología Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso especifico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( - tkg/9)) Ts 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (T'q) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. Após o 
lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermádias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pis a latitude 
é sempre 0º (zero graus). 


Órbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário para 
levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


ih 
Ave | Du 


Hm 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa direcção 
constante, a expressão em cima simplifica para 


— [al dt = |vy — vo 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,0, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,0, contém menos de 0,1% de 
água. O N,O, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N,O,4 é 
fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogênio puro. 
Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;),NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX - Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, - Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amônia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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